Estudio de una constelación de observación terrestre en órbita LEO (Low Earth Orbit) by Aragon Casaled, Oriol
1 
 
 
 
MEMORIA 
 
 
 
Estudio de una constelación de 
observación terrestre en órbita LEO 
(Low Earth Orbit) 
 
Titulación: Ingeniería Aeronáutica 
 
 
 
 
Autor: Oriol Aragon Casaled 
Directora del PFC: Gisela Detrell 
Fecha de entrega: 19/03/2015 
  
 
 
2 
 
1. INTRODUCCIÓN.................................................................................................. 9 
1.1. OBJETIVO ......................................................................................................... 10 
1.2. JUSTIFICACIÓN ................................................................................................. 10 
1.3. REQUISITOS ..................................................................................................... 12 
1.4. ALCANCE .......................................................................................................... 13 
1.4.1. Diseño ..................................................................................................... 13 
1.4.2. Lanzamiento ............................................................................................ 13 
1.4.3. Subsistemas ............................................................................................ 13 
1.4.4. Impacto medioambiental ........................................................................ 14 
1.4.5. Presupuesto ............................................................................................ 14 
2. ESTADO DEL ARTE ............................................................................................ 15 
2.1. ARQUITECTURA DE SISTEMAS ESPACIALES ...................................................... 15 
2.2. CLASIFICACIÓN DE LAS MISIONES ESPACIALES ................................................ 17 
2.3. ENTORNO DE LOS VEHÍCULOS ESPACIALES ..................................................... 17 
2.3.1. Entorno Terrestre .................................................................................... 17 
2.3.2. Entorno Espacial ..................................................................................... 18 
2.4. ÓRBITA LEO ...................................................................................................... 19 
2.4.1. Descarga Electrostática .......................................................................... 20 
2.5. MISIONES ......................................................................................................... 21 
2.5.1. Misión Aeolus .......................................................................................... 21 
2.5.2. Misión ADEOS ......................................................................................... 22 
2.5.3. Misión ERS-2 ........................................................................................... 22 
2.5.4. Misión Proba-1 ........................................................................................ 23 
2.5.5. Misión Aqua ............................................................................................ 23 
2.5.6. Misión CryoSat-2 ..................................................................................... 24 
2.5.7. Misión MetOp ......................................................................................... 24 
2.5.8. Resumen de las Misiones ........................................................................ 25 
3. DISEÑO PRELIMINAR ........................................................................................ 26 
3.1. DATOS INICIALES .............................................................................................. 26 
3.2. ÓRBITA DEL SATÉLITE ....................................................................................... 28 
3.2.1. Accesos .................................................................................................... 29 
3.2.2. Cobertura de un satélite ......................................................................... 30 
3.3. DISEÑO DE LA CONSTELACIÓN ......................................................................... 31 
3.3.1. Cobertura y estructura de la constelación .............................................. 32 
3.4. TIPOS DE LANZADORES .................................................................................... 34 
3.5. SUBSISTEMAS .................................................................................................. 41 
3.6. POTENCIA ........................................................................................................ 43 
3.6.1. Fuentes Primarias ................................................................................... 43 
3.6.1.1. Paneles Solares ........................................................................................................... 43 
3.6.1.2. Semiconductores ........................................................................................................ 43 
3.6.1.3. Potencia y Eficiencia ................................................................................................... 46 
3.6.1.4. Dependencia de la Temperatura ................................................................................ 47 
3.6.1.5. Daño debido a la Radiación ........................................................................................ 47 
3.6.1.6. Dimensionado de las Células Solares del panel .......................................................... 47 
3.6.1.7. Células de Combustible............................................................................................... 48 
3.6.1.8. Generadores Termoeléctricos Radioisótopos (RTG) ................................................... 49 
3.6.1.9. Colectores Solares ...................................................................................................... 49 
   TABLA DE CONTENIDOS 
3 
3.6.2. Fuentes de Potencia Secundarias ............................................................ 49 
3.6.2.1. Baterías ....................................................................................................................... 49 
3.6.2.2. Dimensionado de Baterías .......................................................................................... 51 
3.6.3. Control y Distribución de Potencia .......................................................... 52 
3.6.3.1. Reguladores ................................................................................................................ 52 
3.6.3.2. Eficiencia del Sistema de Potencia .............................................................................. 53 
3.6.4. Descripción general ................................................................................. 54 
3.6.5. Dimensionado de los paneles solares ..................................................... 56 
3.6.6. Dimensionado de las baterías ................................................................. 59 
3.7. PROPULSIÓN .................................................................................................... 62 
3.7.1. Propulsante ............................................................................................. 63 
3.7.2. Masa del subsistema propulsivo ............................................................. 64 
3.8. SUBSISTEMA DE CONTROL DE ÓRBITA Y ACTITUD ........................................... 65 
3.8.1. Masa del subsistema de control de órbita y actitud ............................... 67 
3.8.2. Diseño ..................................................................................................... 67 
3.9. CONTROL TÉRMICO ......................................................................................... 70 
3.9.1. Satélite como radiador isotermo ............................................................ 71 
3.9.2. Diseño ..................................................................................................... 74 
3.10. SUBSISTEMA ESTRUCTURAL ............................................................................ 76 
3.10.1. Primera aproximación de la masa .......................................................... 77 
3.10.2. Distribución estructural ........................................................................... 77 
3.11. TELEMEDIDA, TELEMANDO Y COMUNICACIONES ........................................... 83 
3.11.1. Telemedida .............................................................................................. 85 
3.11.2. Telemando .............................................................................................. 85 
3.11.3. Diseño ..................................................................................................... 85 
3.12. SUBSISTEMA CARGA DE PAGO ......................................................................... 89 
3.12.1. ISS-RapidScat .......................................................................................... 89 
3.12.2. AMSU-A1/A2 ........................................................................................... 90 
3.12.3. HIRS/4 ..................................................................................................... 90 
3.12.4. AVHRR/3 ................................................................................................. 90 
3.12.5. A-DCS ...................................................................................................... 91 
3.12.6. SEM ......................................................................................................... 92 
3.12.7. SARP ........................................................................................................ 92 
3.12.8. MHS ......................................................................................................... 93 
3.12.9. IASI .......................................................................................................... 93 
3.12.10. GRAS ........................................................................................................ 93 
3.12.11. ASCAT ...................................................................................................... 94 
3.12.12. GOME-2 ................................................................................................... 94 
3.12.13. Masa del subsistema............................................................................... 95 
4. RESULTADOS .................................................................................................... 96 
4.1. CONTROL DE ÓRBITA ............................................................................................. 96 
4.2. MASAS DEL SATÉLITE ............................................................................................ 97 
4.3. VEHÍCULO INYECTOR ............................................................................................. 98 
4.4. SUBSISTEMA DE ENERGÍA ....................................................................................... 98 
4.5. CONTROL DE ACTITUD ........................................................................................... 99 
4.6. CONTROL TÉRMICO ............................................................................................... 99 
4.7. CÁLCULO ESTRUCTURAL ......................................................................................... 99 
4.8. TELEMEDIDA, TELEMANDO Y COMUNICACIONES ...................................................... 100 
4.9. INSTRUMENTOS ................................................................................................. 101 
4 
5. CONCLUSIONES .............................................................................................. 103 
6. IMPACTO MEDIOAMBIENTAL ......................................................................... 104 
7. BIBLIOGRAFÍA ................................................................................................ 105 
A. BUDGET ......................................................................................................... 109 
B. CÓDIGOS MATLAB .......................................................................................... 111 
C. PRESUPUESTO DEL PROYECTO ........................................................................ 115 
 
  
5 
   LISTA DE FIGURAS 
 
Figura 1. Arquitectura de los sistemas espaciales [6]. .................................................................... 15 
Figura 2. Dependencia de la inclinación y de la altura en órbita LEO. [6] ....................................... 19 
Figura 3. Traza de la órbita heliosíncrona de 700 km de altitud ..................................................... 28 
Figura 4. Órbita heliosíncrona de 700 km de altitud ....................................................................... 28 
Figura 5. Accesos de un día a la estación ubicada en Terrassa ....................................................... 29 
Figura 6. Trazas de órbita correspondientes a los accesos con Terrassa ........................................ 29 
Figura 7. Vista de la comunicación con la estación de tierra en Terrassa ....................................... 30 
Figura 8. Cobertura de uno de los satélites ..................................................................................... 30 
Figura 9. Esquema de la unión PN [22] ........................................................................................... 44 
Figura 10. Esquema de una célula solar .......................................................................................... 45 
Figura 11. Intensidad en función del voltaje de una celda solar (punto de máxima potencia) [23] 46 
Figura 12. Eficiencia en función de la temperatura para distintos tipos de células solares [24] ..... 47 
Figura 13. Comparativa entre DOD y número de ciclos a 23ºC de 4 baterías distintas [25] ........... 51 
Figura 14. Estimación de la distribución de la potencia total ......................................................... 56 
Figura 15. Sistemas propulsivos ...................................................................................................... 62 
Figura 16. Ejes de roll, pitch y yaw [26] ........................................................................................... 66 
Figura 17. Esquema general del subsistema de actitud [8] ............................................................. 68 
Figura 18. Depósitos de combustible .............................................................................................. 80 
Figura 19. Depósito de Helio ........................................................................................................... 81 
Figura 20. Configuración subsistema telemetría y telemando [17] ................................................ 87 
Figura 21. Diagrama de bloques del A-DCS [40] ............................................................................. 91 
Figura 22. Esquema del instrumento SARP [42] .............................................................................. 92 
Figura 23. Espectrómetro GOME-2 [47] .......................................................................................... 95 
Figura 24. Estimación inicial de masas ............................................................................................ 97 
Figura 25. Downlink Link Budget ................................................................................................... 109 
Figura 26. Uplink Link Budget........................................................................................................ 110 
 
 
 
  
6 
   LISTA DE TABLAS 
 
Tabla 1. Comparación del entorno espacial entre LEO y GEO [31] .................................................. 19 
Tabla 2. Misión Aeolus [8] ............................................................................................................... 21 
Tabla 3. Misión ADEOS [11] ............................................................................................................. 22 
Tabla 4. Misión ERS-2 [8] ................................................................................................................. 22 
Tabla 5. Misión Proba-1 [8] ............................................................................................................. 23 
Tabla 6. Misión Aqua [11] ............................................................................................................... 23 
Tabla 7. Misión CryoSat-2 [8] .......................................................................................................... 24 
Tabla 8. Misión MetOp [8] .............................................................................................................. 25 
Tabla 9. Resumen de las características de las misiones LEO ......................................................... 25 
Tabla 10. Principales factores en el diseño de una constelación [6] ............................................... 31 
Tabla 11. Factores secundarios del diseño de una constelación [6] ................................................ 32 
Tabla 12. Diferentes tipos de lanzadores americanos [11] ............................................................. 35 
Tabla 13. Lanzadores europeos [12] ............................................................................................... 36 
Tabla 14. Lanzadores rusos [13] ...................................................................................................... 37 
Tabla 15. Otros lanzadores [13] ...................................................................................................... 38 
Tabla 16. Lanzadores privados [14]................................................................................................. 38 
Tabla 17. Posibles lanzadores para el satélite de estudio ............................................................... 40 
Tabla 18. Tipos de subsistemas ....................................................................................................... 42 
Tabla 19. Potencia total de cada parte del subsistema de potencia ............................................... 56 
Tabla 20. Valores típicos de distintos semiconductores .................................................................. 59 
Tabla 21. Comparación entre distintos tipos de baterías [6] .......................................................... 60 
Tabla 22. Valores típicos de motores bipropulsantes [6] ................................................................ 63 
Tabla 23. Requisitos del satélite basados en [8] ............................................................................. 67 
Tabla 24. Valores para distintos tipos de superficies [6] ................................................................. 70 
Tabla 25. Propiedades del Aluminio 7075 T-6 ................................................................................. 76 
Tabla 26. Características del subsistema ........................................................................................ 87 
Tabla 27. Parámetros a medir con la constelación de satélites. ..................................................... 89 
Tabla 28. Características del motor................................................................................................. 96 
Tabla 29. Características de los impulsores..................................................................................... 97 
Tabla 30. Resumen de características del sistema ........................................................................ 101 
Tabla 31. Presupuesto de investigación, desarrollo, test y operación........................................... 115 
 
 
 
 
  
7 
   ACRÓNIMOS 
 
Sigla Definición 
A-DCS Advanced Data Collection System 
ADCS Attitude Determination and Control System 
AIRS Atmospheric Infrared Sounder 
ALADIN Atmospheric Laser Doppler Instrument 
AMSU Advanced Microwave Sounding Units 
ASCAT Advanced SCATterometer 
ASD AeroSpace and Defence 
AVHRR Advanced Very High Resolution Radiometer 
BCR Battery Charge Regulator 
BDR Battery Discharge Regulator 
BOL Beginning Of Life 
CASC China Aerospace Science and Technology Corporation 
CHRIS Compact High Resolution Imaging Spectrometer 
CIU Central Interface Unit 
DARPA Defense Advanced Projects Agency 
DWL Doppler Wind Lidars 
EOL End Of Life 
ESA European Space Agency 
GEIO Geosynchronous Eccentric and Inclined Orbit 
GEO Geostationary Earth Orbit 
GNSS Global Navigation Satellite System 
GOME Global Ozone Monitoring Experiment 
GRAS Global Navigation Satellite System Receiver for Atmospheric 
Sounding 
GPS Global Positioning System 
GTO Geosynchronous / Geostationary Transfer Orbit 
HIRS High-resolution Infrared Radiation Sounder 
IASI Infrared Atmospheric Sounding Interferometer 
IFOV Campo de visión instantáneo 
IMU Inertial Measurement Unit 
ISRO Indian Space Research Organization 
ISS International Space Station 
JAXA Japan Aerospace Exploration Agency 
LEO Low Earth Orbit 
MEO Medium Earth Orbit 
MHS Microwave Humidity Sounder 
NASA National Aeronautics and Space Administration 
NOAA Administración Oceánica y Atmosférica Nacional 
OBDH On Board Data Handling 
PIU Payload Interface Unit 
PLU Payload Unit 
PNT Modelos numéricos de predicción del tiempo 
PPT Transmisores de plataforma 
PRS Public Regulated Service 
QSPK Quadriphased Phase Shift Keying 
RAAN Right Ascension of Ascending Node 
RF Radio Frequency 
RIU Remote Interface Unit 
SAR Search And Rescue 
8 
SARR Search And Rescue Repeater 
SARP Search And Rescue Processor 
SARSAT Búsqueda y rescate por satélite 
SBAS Satellite Based Augmentation System 
SCAT Wind Scatterometer 
SEM Space Environment Monitor 
SIRAL SAR/Interferometric Radar Altimeter 
SSPA Solid State Power Amplifier 
TOMS Total Ozone Mapping Spectrometer 
UTCG Universal Coordinated Time in Gregorian format 
VDAu Vaporized Deposited Gold 
 
 
   GLOSARIO 
 
Sigla Definición 
𝑨𝒂𝒓𝒓𝒂𝒚 Superficie necesaria para lograr una potencia dada 
𝑫 Factor de degradación del panel 
𝒊 Inclinación de los satélites 
𝑳 Factor de la curva de aprendizaje 
p Número de planos orbitales 
𝑷𝒂𝒓𝒓𝒂𝒚 Potencia requerida por el panel 
𝒔 Número de satélites de cada plano orbital 
𝑺 Flujo solar 
𝑺𝒂 Pendiente de la curva de aprendizaje 
𝒕 Número total de satélites 
TFU Coste teórico del primer satélite 
 
 
  
9 
1. INTRODUCCIÓN 
 
En este proyecto se realizará el estudio preliminar de una misión con el 
objetivo de proporcionar datos relativos a la atmosfera de la Tierra, además del 
estudio de la evolución de las capas de hielo terrestre y de las mareas. Para ello, 
se diseñará una constelación de satélites que permitan dar cobertura global al 
estudio de los citados fenómenos. 
Una constelación es un conjunto de satélites de similares características 
(muchas veces son iguales), que se encuentran en órbitas similares y que trabajan 
cooperativamente: a veces no basta con un solo satélite para abarcar toda la 
cobertura terrestre, y se emplean constelaciones que permitan recoger todos los 
datos que se especifican en los requisitos de la misión. 
Un satélite de observación terrestre puede proporcionar una gran variedad 
de servicios, en función del tipo de datos que se transmitan y de los instrumentos 
que se encuentren a bordo. En este primer capítulo se justifica y resume la 
información que se va a presentar a lo largo de los capítulos siguientes. 
El diseño de un satélite es una tarea compleja, llena de iteraciones que 
conllevan revisiones y cambios sobre las decisiones tomadas, hasta llegar, 
mediante ciclos en los que se aumenta el nivel de detalle de los cálculos, a la 
configuración final que mejor pueda acometer la misión prevista. 
En el caso de este proyecto se va a diseñar una carga de pago que pueda 
transmitir datos meteorológicos, que permitan mejorar las previsiones 
meteorológicas haciendo uso de instrumentos de alta resolución. En cuanto a los 
clientes, se va a dar servicio a centros meteorológicos repartidos por todo el 
planeta, pues al ser una constelación de satélites, son capaces de conseguir datos 
relativos a todo el globo terrestre. 
Los capítulos del proyecto siguen una secuencia en la que los datos que 
irán dando forma al satélite irán evolucionando desde primeras estimaciones de 
algunos parámetros fundamentales hasta subsistemas complejos descritos con 
una mínima exactitud. 
El trabajo empieza con una descripción general del proyecto y con una 
breve exposición sobre los motivos que han llevado a la selección de la misión y 
de las características generales del satélite. A continuación, se introducen los 
métodos generales de cálculo empleadas a lo largo del proyecto y, finalmente, se 
resumen los principales resultados obtenidos a lo largo de los capítulos. 
Este proyecto será un acercamiento al proceso de diseño de un satélite de 
observación terrestre en órbita baja terrestre. Para llevar a cabo esta tarea, se van 
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a estudiar aspectos tan diversos como las trayectorias de puesta en órbita, el 
diseño del sistema de comunicaciones de los datos obtenidos por la carga de pago 
o el análisis estructural y térmico del satélite. 
 
1.1. OBJETIVO 
 
El objetivo de este proyecto es realizar el estudio de una constelación de 
satélites de observación terrestre en órbita baja terrestre, que deberá proporcionar 
datos relativos a la atmosfera de la Tierra, además del estudio de la evolución de 
las capas de hielo terrestre y de las mareas. Para llevarlo a cabo, se analizarán 
las características propias de este tipo de satélites, así como los distintos 
subsistemas que lo conforman. El resultado de este estudio dará un diseño 
preliminar de la constelación de satélites que desarrollarán la misión requerida. 
Se ofrecerá una visión global de las características del satélite, de los 
métodos empleados durante su desarrollo y de los resultados obtenidos. También 
se entrará en detalles, desarrollos teóricos y estudios o resultados alternativos, 
para ofrecer una visión amplia del proceso de diseño de un satélite de observación 
terrestre en órbita baja terrestre. 
Así, el proyecto va a convertirse en un trabajo multidisciplinar de una 
complejidad que podría variar desde estimaciones y cálculos muy aproximados 
hasta complejos métodos de análisis detallado y exhaustivo. Sin embargo, hay 
que tener claro que el objetivo que se persigue aquí es realizar un prediseño del 
satélite sin pretender obtener resultados finales ni llegar a definir completamente 
todos los equipos y actuaciones del satélite. 
 
1.2. JUSTIFICACIÓN 
 
Los satélites meteorológicos se utilizan principalmente para supervisar el 
tiempo atmosférico y el clima de la Tierra. No solo son capaces de ver las nubes, 
sino que también pueden tratar otras informaciones sobre el medio ambiente, 
como las luces de la ciudad, fuegos, contaminación, auroras, tormentas de arena 
y polvo, corrientes del océano, etc. Por ejemplo, las imágenes obtenidas por 
satélites meteorológicos han ayudado a observar la nube de cenizas del Monte 
Saint Helens [1] y la actividad de otros volcanes como el Monte Etna [2]. El humo 
de los incendios del oeste de Estados Unidos como Colorado y Nuevo México [3] 
también ha sido monitorizado. 
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Otros satélites pueden detectar cambios en la vegetación de la Tierra, el 
estado del mar, el color del océano y las zonas nevadas. En 2002, el derrame de 
petróleo del Prestige en el noroeste de España fue recogido por el satélite europeo 
ENVISAT [4] que, aunque no es un satélite meteorológico, dispone de un equipo 
(ASAR) que puede ver los cambios en la superficie del mar. 
En resumen, un satélite del ámbito meteorológico no sólo se encarga de 
observar el movimiento de las nubes y capas superficiales de la Tierra, sino que 
puede llegar mucho más allá, y es lo que se implementa con la creación del satélite 
que se presenta en este trabajo. 
En cuanto a distintas misiones con constelaciones, se puede destacar la 
misión Sentinel: está diseñada como una constelación de dos satélites [5]. Ambos 
satélites, idénticos, orbitan la Tierra separados 180º y a una altitud de casi 700 𝑘𝑚. 
Esta configuración optimiza la cobertura, haciendo posible una frecuencia de paso 
de seis días. 
Pero la misión aquí desarrollada va más allá: se seleccionarán los 
sensores para que dispongan de los últimos avances tecnológicos, y se empleará 
una reducción del precio de la misión, sin poner en riesgo su éxito. Para ello, se 
optimizarán los subsistemas, teniendo en cuenta un margen de error, para que el 
uso de sensores altamente tecnológicos no encarezca el global de la misión. 
Los satélites meteorológicos se pueden encontrar en distintas órbitas: 
 Los satélites meteorológicos geoestacionarios orbitan alrededor de 
la Tierra sobre el ecuador a unas altitudes de 35.880 𝑘𝑚. Debido a 
su órbita, permanecen estáticos respecto al movimiento de rotación 
terrestre, lo que les permite grabar o transmitir imágenes del 
hemisferio que tienen debajo continuamente con sus sensores de 
luz visible e infrarrojos. En los medios de noticias se suelen utilizar 
fotografías geoestacionarias para hacer las predicciones. 
 
 Los satélites de órbita polar, la más recurrida, con diferencia, 
rodean la Tierra a una altitud típica de 850 𝑘𝑚 de norte a sur o 
viceversa, pasando sobre los polos en su órbita. Los satélites 
polares están en órbitas heliosíncronas, lo que significa que pueden 
observar cualquier lugar de la Tierra y ver dos veces al día un lugar 
con las mismas condiciones generales de luz debido al tiempo solar 
casi constante. Además, los satélites de órbita polar ofrecen mayor 
resolución que sus homólogos geoestacionarios debido a su 
cercanía con la Tierra. Dicha órbita se asume circular, con un radio 
de 700 𝑘𝑚, y tiene la característica de que el nodo sufre una 
12 
rotación de 0,9856 𝑔𝑟𝑎𝑑𝑜𝑠/𝑑í𝑎 de tal forma que sea capaz que 
seguir el movimiento medio del Sol. Así, un satélite en órbita 
heliosíncrona va a abarcar una cobertura variable, lo que se tendrá 
que tener en cuenta cuando se decida qué estaciones de tierra 
deben ubicarse. 
Estas características hacen que dicha órbita resulte muy interesante para 
la observación de la Tierra ya que permite poder comparar imágenes de la Tierra 
en dos instantes distintos. Además, el coste del lanzamiento no resulta muy 
elevado, pues se lanzarán los satélites a una órbita baja terrestre, y el gasto de 
combustible no es tan acusado como podría ser en una órbita geoestacionaria. 
Tampoco habrá una falta de cobertura (se habla de latitudes bajas) y el retraso de 
la señal no será muy grande. Sin embargo este tipo de satélites tendrán también 
ciertos inconvenientes, pues se requiere adquirir un conocimiento preciso de la 
cobertura, lo que implica un aumento de la complejidad de las estaciones de tierra, 
al tener que usar antenas con capacidad de seguimiento. 
 
1.3. REQUISITOS 
 
Para cumplir dicha misión se va a usar la órbita baja terrestre (en inglés, 
LEO) y heliosíncrona, en la que la órbita gira para mantener la orientación 
aproximadamente constante con respecto al Sol. 
El lanzador que se escoja para poner el satélite en órbita debe tener la 
capacidad de inyectarlo en una órbita heliosíncrona, tal y como se ha comentado 
en el apartado 1.2. 
La constelación debe ser capaz de obtener información sobre la superficie 
de la Tierra, para permitir un seguimiento y una gestión más eficaz de los recursos 
de la Tierra. El otro gran sector que abarca la constelación es el campo 
meteorológico, en donde se implementarán las nuevas tecnologías y sensores a 
los satélites de observación terrestre. Por tanto, el resto de subsistemas deben 
adaptarse a los requisitos de potencia y dimensiones de los sensores 
implementados en los satélites, pues conseguir datos es el objetivo de la misión. 
Finalmente, debe haber una cobertura mínima para que los datos puedan 
ser transmitidos a la estación de tierra; por tanto, la cobertura del satélite será un 
condicionante muy importante para el diseño del subsistema de comunicaciones. 
La decisión de la masa de separación, de la potencia y de la vida útil se 
tomará atendiendo al estado del arte actual, para lo que se han estudiado las 
configuraciones típicas de los satélites parecidos al que se está diseñando. 
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La demanda de potencia obligará a la utilización de paneles solares 
desplegables, así que se convierte en un requisito que la plataforma esté 
estabilizada en tres ejes. 
 
1.4. ALCANCE 
 
A continuación se va a hacer una breve descripción de los distintos 
procesos que conforman el proyecto. 
 
1.4.1. Diseño 
 
 Definición de la misión, los elementos orbitales y los principales 
requisitos operacionales del satélite, para tener claros los parámetros 
que van a usarse de punto de partida en el proceso de diseño. 
 
 Realización de una serie de estimaciones que van a permitir encontrar 
los parámetros iniciales del satélite. Los cálculos se basarán, en 
general, en resultados obtenidos a partir del estudio de otros satélites 
de misión y características parecidas. 
 
 Estudio de las prestaciones de la constelación. 
 
1.4.2. Lanzamiento 
 
 Comparación de los principales vehículos inyectores presentes en el 
mercado y elección de cuál será el que va a encargarse del 
lanzamiento del satélite. 
 
1.4.3. Subsistemas 
 
 Tratamiento del satélite como un cuerpo sólido con el diseño de la 
estructura, su análisis y su dimensionado para asegurar que soportará 
las cargas durante la vida útil. 
 Estudio y dimensionado del subsistema de propulsión y de control de 
órbita, que permitirán las maniobras de transferencia y las correcciones 
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orbitales. También se diseña y dimensiona el subsistema de control de 
actitud, que permitirá el control rotacional del satélite. 
 
 Estudio y dimensionado del subsistema de energía, vital para el 
suministro de potencia a los distintos equipos del satélite. 
 
 Estudio y dimensionado del subsistema de control térmico, encargado 
de que los equipos se encuentren a sus temperaturas nominales. 
 
 Estudio y dimensionado del subsistema de telemedida y telemando, 
que permitirá el enlace entre las estaciones de tierra y el satélite para 
conocer en todo momento su estado general y para enviar órdenes. 
 
 Selección de la carga de pago, básica en la misión del satélite. 
Definición del funcionamiento y de los equipos que conforman el 
subsistema. 
 
 Estimación de la masa total de los distintos subsistemas. 
 
1.4.4. Impacto medioambiental 
 
 Estudio de la repercusión medioambiental que conlleva el diseño, 
fabricación, lanzamiento y operación del satélite. 
 
1.4.5. Presupuesto 
 
 Estimación del coste de investigación, desarrollo, test y evaluación de 
la constelación de satélites. 
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2. ESTADO DEL ARTE 
 
En este apartado se analiza en qué posición se encuentra la tecnología 
que permite enviar uno de estos satélites al espacio. También se comparan 
diferentes satélites similares al descrito en el apartado anterior para poder analizar 
sus valores más característicos y, así, determinar qué parámetros iniciales deben 
proponerse para el satélite a desarrollar. 
 
2.1. ARQUITECTURA DE SISTEMAS ESPACIALES 
 
 Se denomina sistema espacial a la infraestructura necesaria para llevar a 
cabo las misiones espaciales. En el esquema de la Figura 1 se presentan los 
distintos componentes de un sistema espacial agrupados según su función. 
 
Figura 1. Arquitectura de los sistemas espaciales [6]. 
 
 El segmento espacial [6] está compuesto por el vehículo espacial (el 
satélite) y el sistema de lanzamiento. El vehículo espacial puede dividirse en carga 
de pago y plataforma, donde la carga de pago es la parte del vehículo espacial 
que está directamente vinculada a la misión para la que se diseña el vehículo (por 
ejemplo, una cámara de observación de la tierra). La plataforma es la parte del 
vehículo espacial que se encarga de suministrar todos los recursos necesarios 
Sistema espacial
Segmento 
espacial
Vehículo espacial
Carga de pago
Plataforma
Sistema de 
lanzamiento
Vehículo lanzador
Centro de 
lanzamiento
Segmento de 
tierra
Estaciones de 
tierra
Centro de control 
de misión
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para el funcionamiento de la carga de pago y el propio vehículo; consiste en un 
conjunto de subsistemas que satisfacen los diferentes requisitos que impone la 
carga de pago (como por ejemplo los subsistemas de determinación y control de 
actitud, de propulsión, de potencia, de control térmico, etc.). 
 También se considera como parte del segmento espacial al sistema de 
lanzamiento, cuyo objetivo es inyectar el vehículo espacial en la órbita deseada, y 
está formado por el vehículo lanzador y el centro de lanzamiento. El vehículo 
lanzador cuenta con un motor cohete con la capacidad de alcanzar las altitudes y 
velocidades de satelización necesarias, mientras que el centro de lanzamiento es 
la instalación de donde despega el lanzador y es monitorizado durante su 
operación. 
 El segmento de tierra está formado por la red de estaciones de tierra y el 
centro de control de misión. La función de la red de estaciones de tierra es 
transmitir instrucciones (telecomandos) al vehículo, recibir los datos de la carga 
de pago y de la plataforma y realizar las medidas de seguimiento de la trayectoria 
del vehículo. En el centro de control de misión se reciben los datos del vehículo 
espacial y se envían instrucciones de control a través de las estaciones de tierra. 
Su función es supervisar y controlar al vehículo en tiempo real, determinar y 
predecir su órbita y su orientación, planificar las operaciones futuras y analizar los 
datos recibidos de la carga de pago. 
 Existen ciertos requisitos de diseño que pueden considerarse comunes a 
todos los vehículos espaciales [7] como son:  
 Mínima masa: el coste de lanzamiento será directamente proporcional a la 
masa del sistema. 
 Alta fiabilidad: los vehículos espaciales se operan de forma remota, por lo 
que se hace muy difícil o imposible su mantenimiento y reparación. 
 Mínimo consumo de potencia: en general, la energía necesaria para el 
funcionamiento del satélite se obtiene de paneles solares y se almacena 
en baterías. Cuanto mayor es el consumo de potencia, mayor es la 
superficie necesaria de paneles solares, mayor la capacidad de las 
baterías y, por lo tanto, mayor la masa del vehículo; todo ello conduce al 
requisito de mínimo consumo de potencia.  
 Además de estos requisitos comunes, en el diseño de vehículos espaciales 
se deben tener en cuenta los requisitos de la carga de pago y las duras 
condiciones que impone el entorno espacial. 
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2.2. CLASIFICACIÓN DE LAS MISIONES ESPACIALES 
 
 Las misiones de observación de la Tierra [6] llevan como carga de pago 
cámaras que captan la luz en diferentes bandas del espectro (luz visible, infrarroja, 
ultravioleta, etc.), para tomar imágenes de la superficie terrestre, océanos y la 
atmósfera. Las imágenes captadas pueden ser utilizadas en diversas aplicaciones 
(cartografía, meteorología, estudio de recursos naturales, detección de incendios, 
usos militares, etc.). La diferencia entre las diversas aplicaciones es la resolución 
necesaria de las imágenes captadas, que depende de la capacidad de los 
sensores de la cámara y de la altitud de la órbita. Por ejemplo, la resolución 
requerida en las imágenes de los satélites meteorológicos oscila entre 700 𝑚 y 
7 𝑘𝑚 aproximadamente, mientras que los estudios de recursos naturales exigen 
resoluciones que oscilan entre 300 𝑚 y 1 𝑚. Los satélites de observación militar 
tienen resoluciones mucho mayores, de hasta unos pocos centímetros. 
 
2.3. ENTORNO DE LOS VEHÍCULOS ESPACIALES 
 
En el presente apartado se analizará el entorno terrestre, en especial el 
entorno al que se verá sometido todo el vehículo espacial a lo largo de su 
trayectoria. 
 
2.3.1. Entorno Terrestre 
 
 Dentro de ciertos límites, el entorno terrestre se puede suponer controlable, 
de modo que se pueden satisfacer las diversas especificaciones que el vehículo y 
su carga de pago deben cumplir. Los aspectos más importantes a tener en cuenta 
dentro del entorno terrestre están relacionados con la presencia de la atmósfera y 
las condiciones de transporte del vehículo espacial. 
 El agua y el oxígeno que contiene la atmósfera [9] son elementos muy 
corrosivos para muchos de los materiales que se utilizan en la fabricación de 
vehículos espaciales. La corrosión de los elementos estructurales ocasiona 
deterioro de las propiedades mecánicas de los materiales y puede conducir a la 
aparición de fallos durante el lanzamiento. Por ello, en ciertas etapas del proceso 
de fabricación e integración es deseable controlar la humedad del aire o, en casos 
extremos, excluir totalmente el oxígeno y la humedad del entorno del vehículo, 
reemplazándolos por gases inertes tales como nitrógeno y helio. Sin embargo, una 
humedad demasiado baja tampoco es deseable, por dos razones, por un lado 
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pueden aparecer cargas electrostáticas que afecten a la electrónica del vehículo 
espacial y por otro, si la humedad es muy baja puede afectar a la sensación de 
confort de los operarios que estén trabajando en el vehículo espacial. Algunos 
componentes electrónicos que utilizan tecnología de semiconductores de óxidos 
metálicos (MOS), son particularmente sensibles a los altos voltajes y pueden 
resultar dañados ante una descarga electrostática. Como solución de compromiso 
normalmente se admite un valor de la humedad relativa en torno al 40% o al 50%. 
 
2.3.2. Entorno Espacial 
 
 En las órbitas bajas (entre 200 𝑘𝑚 y 2000 𝑘𝑚 de altura) los vehículos 
espaciales [6] están inmersos en las capas más altas de la atmósfera terrestre 
(termosfera y exosfera) que configuran la denominada atmósfera residual. Como 
consecuencia, el satélite experimenta una cierta resistencia aerodinámica que lo 
frena; por tanto, para mantener la órbita es necesario un sistema de propulsión 
que periódicamente aplique un impulso para compensar la velocidad perdida. Este 
efecto depende fundamentalmente de tres aspectos; por un lado, de la altitud de 
la órbita (cuanto más baja es la órbita, mayores son la densidad de la atmósfera y 
la velocidad de satelización y, por lo tanto, la resistencia aerodinámica es mayor). 
Por otro lado, también depende de la configuración del vehículo espacial (cuanto 
mayor sea la superficie, mayor es la resistencia). El tercer aspecto es la actividad 
solar, que afecta al espesor medio de la atmósfera. 
 La atmósfera residual genera otro problema. El contenido de oxígeno 
atómico y partículas ionizadas, que son muy reactivas, provocan corrosión en los 
materiales de los vehículos espaciales. Además, las partículas ionizadas generan 
un ambiente conductor que puede afectar a los equipos electrónicos embarcados. 
 Para un vehículo que orbita alrededor de la Tierra [7] las fuentes más 
significativas de radicación son, la luz solar directa, la luz solar reflejada en la 
Tierra (albedo) y la radiación proveniente de la atmósfera y la superficie de la 
Tierra. 
 Tras más de sesenta años de operaciones espaciales, las órbitas bajas de 
la Tierra están llenas de basura espacial [6] que consiste en restos de óxido de 
aluminio (proveniente de los gases de escape de los motores cohete de 
combustible sólido), restos de pintura, tuercas, tornillos, etapas superiores de 
lanzadores, etc. Su tamaño característico puede variar entre 1 · 10−3 𝑚𝑚 y 10 𝑐𝑚. 
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2.4. ÓRBITA LEO 
 
 Algunas de las características más importantes del entorno orbital cercano 
a la Tierra, en contraposición con los existentes en órbitas GEO (geoestacionarias) 
se resumen en la Tabla 1. 
Tabla 1. Comparación del entorno espacial entre LEO y GEO [31] 
LEO GEO 
No es necesaria propulsión primaria 
Se requiere propulsión primaria para 
alcanzar la órbita 
Más eclipses en cada órbita 
En gran parte de su operación ve el 
Sol 
Tiene un ciclo térmico rápido Su ciclo térmico es bastante estable 
Alta tasa de sesiones de 
comunicación y durada corta 
Comunicaciones transmitidas de 
forma continua 
 
 Además, puede estimarse la compensación de la resistencia por año en 
algunas órbitas comunes: 
 En órbita LEO (400 − 500 𝑘𝑚) ≈ 25 𝑚/𝑠. 
 En órbita LEO (500 − 600 𝑘𝑚) ≈ 5 𝑚/𝑠. 
Normalmente los eclipses en órbita LEO ocurren una media del 40% de 
cada órbita. La duración depende de la inclinación y la altura, pero en general son 
bastante regulares (ver Figura 2). 
 
 
Figura 2. Dependencia de la inclinación y de la altura en órbita LEO. [6] 
 
En cuanto a los dispositivos de tierra de teledetección (sistemas de 
sensores de escáner), en LEO podemos utilizar un generador de imágenes de 
matriz de dos dimensiones, que mapea cada elemento de imagen (píxel) en la 
impresora de imágenes a un área correspondiente en el suelo. El escaneo de la 
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escena se convierte entonces en un proceso de muestreo de la disposición de dos 
dimensiones de píxeles en el reproductor de imágenes. 
 
2.4.1. Descarga Electrostática 
 
En las órbitas LEO, debido a que la densidad de corriente del plasma es 
térmicamente alta, las superficies no suelen recogen demasiada cantidad de carga 
diferencial [7]. La principal preocupación en las órbitas LEO es la carga absoluta 
de las superficies de la nave espacial con respecto al plasma circundante. 
Normalmente, la corriente de plasma recogida sangra fuera del potencial absoluto 
rápidamente. Sin embargo, algunas naves espaciales imponen cargas 
diferenciales a sí mismos mediante el uso de altos voltajes distribuidos. Si los 
conductores a diferentes voltajes no están expuestos al plasma espacial, todas 
las superficies de la nave espacial oscilan en unos pocos voltios del potencial del 
plasma circundante. 
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2.5. MISIONES 
 
A continuación, se analizarán algunas de las misiones que se han ido 
realizando o bien que se van a desarrollar a lo largo de los próximos años. Son 
misiones que se asemejan al satélite que se va a diseñar, y los datos usados en 
ellas pueden servir como punto de partida para los datos iniciales del satélite. 
 
2.5.1. Misión Aeolus 
 
Aeolus (Tabla 2) proporcionará observaciones globales de perfiles de 
viento desde el espacio para mejorar la calidad de las predicciones 
meteorológicas, y para avanzar en la comprensión de la dinámica atmosférica y 
los procesos climáticos. 
Tabla 2. Misión Aeolus [8] 
Aeolus Características de la misión 
Lanzamiento 
previsto 
2015 
Duración 
prevista 
3 años (más 3 meses de puesta a punto) 
Órbita Heliosíncrona 
Altitud 408 𝑘𝑚 
Inclinación 97º 
Carga de pago 
ALADIN (Atmospheric Laser Doppler Instrument) – un 
detector directo de viento usando efecto Doppler 
Transmisor láser, espectrómetros Mie & Rayleig, y un 
telescopio de 1,5 𝑚 
Masa 1450 𝑘𝑔 (combustible incluido) 
Dimensiones 4,60 · 1,9 · 2,0 𝑚 (configuración de lanzamiento) 
Lanzador Vega 
 
ADM-Aeolus utilizará DWL (Doppler Wind Lidars). Este es el único método 
que tiene el potencial de proporcionar los datos requeridos a nivel mundial, a partir 
de observaciones del viento directos. Además, el DWL proporcionará información 
sobre las mejores alturas de las nubes, la distribución vertical de las nubes, 
propiedades de los aerosoles y la variabilidad del viento. 
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2.5.2. Misión ADEOS 
 
ADEOS (Tabla 3) fue la primera plataforma espacial internacional dedicada 
a la investigación ambiental de la Tierra.  
Tabla 3. Misión ADEOS [11] 
ADEOS Características de la misión 
Lanzamiento 1996 (Tanegashima) 
Duración 1 𝑎ñ𝑜 (tuvo un problema con el panel solar) 
Órbita Heliosíncrona 
Altitud 830 𝑘𝑚 
Inclinación 98,6º 
Carga de pago 
TOMS (Total Ozone Mapping Spectrometer) 
SCAT (Wind Scatterometer) 
Masa 3500 𝑘𝑔 
Lanzador H-II 
 
El instrumento TOMS junto con el SCAT (un espectrómetro de la NASA 
diseñado para estudiar la velocidad y dirección del viento) fueron uno de los 
principales componentes de la plataforma. 
 
2.5.3. Misión ERS-2 
 
ERS-2 (Tabla 4) medía la temperatura de la superficie del océano y los 
campos de viento. Además, cargaba con un sensor para la vigilancia del ozono 
atmosférico. 
Tabla 4. Misión ERS-2 [8] 
ERS-2 Características de la misión 
Lanzamiento Guayana Francesa (1995) 
Órbita Heliosíncrona 
Altitud 800 𝑘𝑚 
Inclinación 98,5º 
Carga de pago 
SAR 
GOME 
Masa 2516 𝑘𝑔 
Lanzador Ariane 4 
 
Sus cargas útiles incluyen un radar de imágenes de apertura sintética, 
altímetro de radar y los instrumentos para medir la temperatura de la superficie del 
océano y los campos de viento. 
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2.5.4. Misión Proba-1 
 
Proba-1 (Tabla 5) es el satélite más pequeño de la ESA: ocupa menos de 
un metro cúbico de volumen. El principal instrumento de Proba-1 es el CHRIS 
(Compact High Resolution Imaging Spectrometer), un espectrómetro de imágenes 
de alta resolución para la observación terrestre. El objetivo principal era evaluar 
las nuevas tecnologías de la nave espacial en la órbita. 
Tabla 5. Misión Proba-1 [8] 
Proba – 1 Características de la misión 
Lanzamiento 22 de octubre de 2001 en Sriharikota (India) 
Órbita Heliosíncrona 
Altitud 681 · 561 𝑘𝑚 
Inclinación 97,9º 
Carga de pago 
Seguidor de estrellas, sensor GPS 
CHRIS (Compact High Resolution Imaging Spectrometer) 
Masa 94 𝑘𝑔 
Lanzador Antrix/ISRO PSLV-C3 
 
2.5.5. Misión Aqua 
 
Aqua (Tabla 6) es una importante misión internacional de Ciencias de la 
Tierra llevada a cabo por la NASA. Las variables que se miden incluyen casi todos 
los elementos del ciclo que realiza el agua, tanto en su forma líquida, sólida y 
vapor. Las variables adicionales que se miden incluyen flujos de radiación, 
aerosoles, el fitoplancton, la temperatura del agua y la materia orgánica disuelta 
en los océanos y el aire. 
Tabla 6. Misión Aqua [11] 
Aqua Características de la misión 
Lanzamiento 2002 
Duración 6 𝑎ñ𝑜𝑠 
Órbita Heliosíncrona 
Altitud 705 𝑘𝑚 
Inclinación 98,2º 
Carga de pago 
Atmospheric Infrared Sounder (AIRS) 
Advanced Microwave Scanning Radiometer (AMSR-E) 
Masa 2934 𝑘𝑔 
Dimensiones 
2,7𝑚 · 2,5𝑚 · 6,5𝑚 (sin desplegar) 
4,8𝑚 · 16,7𝑚 · 8𝑚 (desplegado) 
Lanzador Delta II 7920-10L 
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El satélite tiene seis instrumentos de observación terrestre a bordo y que 
se usan para obtener gran cantidad de información sobre el agua de la Tierra. 
Aqua envía aproximadamente 89 𝑔𝑖𝑔𝑎𝑏𝑦𝑡𝑒𝑠 de datos al día. 
 
2.5.6. Misión CryoSat-2 
 
La primera misión de hielo de Europa (Tabla 7) es un avanzado altímetro 
radar diseñado específicamente para monitorear los sectores más dinámicos de 
la criosfera de la Tierra. CryoSat-2 mide la diferencia de altura entre el hielo marino 
y agua adyacentes, así como la capa de hielo de la altitud y el seguimiento de los 
cambios en el espesor del hielo. 
Tabla 7. Misión CryoSat-2 [8] 
CryoSat – 2 Características de la misión 
Lanzamiento 2010 
Duración 
prevista 
3 años (actualmente en funcionamiento) 
Órbita LEO (no es heliosíncrona) 
Altitud 717 𝑘𝑚 
Inclinación 92º 
Carga de pago 
SIRAL (SAR/Interferometric Radar Altimeter) 
Receptor DORIS, retro reflector láser, seguidor de estrellas 
Masa 720 𝑘𝑔 (que incluye 37 𝑘𝑔 de combustible) 
Dimensiones 4,60 · 2,4 · 2,2 𝑚 
Lanzador Basado en el misil balístico intercontinental SS-18 (ruso) 
 
2.5.7. Misión MetOp 
 
MetOp (Tabla 8) es un satélite europeo para que preste servicios de datos 
meteorológicos que se utilizarán para controlar el clima y mejorar las previsiones 
meteorológicas. 
MetOp puede proporcionar datos de precisión y resolución en una serie de 
diferentes variables como la temperatura y la humedad, la velocidad del viento en 
la superficie del océano y la dirección y las concentraciones de ozono y otros 
gases. 
MetOp-B, el segundo satélite de la serie, fue lanzado en 2012 y opera en 
conjunto con MetOp-A, aumentando el número de datos obtenidos. El tercer y 
último satélite, MetOp-C se pondrá en marcha en 2016. 
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El lanzamiento de un nuevo satélite cada 5-6 años garantiza un suministro 
continuo de datos de alta calidad para la predicción meteorológica a medio y largo 
plazo. 
Tabla 8. Misión MetOp [8] 
MetOp Características de la misión 
Lanzamiento 2006 (MetOp-A) − 2012 (MetOp-B) (Kazakhstan) 
Duración 4,5 años (más 6 meses de puesta a punto) 
Órbita Heliosíncrona 
Altitud 817 𝑘𝑚 
Inclinación 98,7º 
Masa 5000 𝑘𝑔 
Potencia 1812 𝑊 (al final de la vida) 
Dimensiones 
6,2 · 3,4 · 3,4 𝑚 (sin los paneles desplegados) 
17,6 · 6,5 · 5,2 𝑚 (con paneles desplegados) 
Lanzador Soyuz–ST Fregat 
 
2.5.8. Resumen de las Misiones 
 
 En la Tabla 9 se muestra un resumen de las características más relevantes 
de las últimas misiones realizadas en una órbita LEO. 
 
Tabla 9. Resumen de las características de las misiones LEO 
Misión Altitud 𝒊 Masa Duración Objetivo 
Aeolus 408 𝑘𝑚 97º 1450 𝑘𝑔 3 𝑎ñ𝑜𝑠 Perfiles de viento 
ADEOS 830 𝑘𝑚 98,6º 3500 𝑘𝑔 1 𝑎ñ𝑜 
Calentamiento global, capa 
de ozono, y deforestación 
ERS-2 800 𝑘𝑚 98,5º 2400 𝑘𝑔 4 𝑎ñ𝑜𝑠 
Temperatura de la superficie 
del océano y los campos de 
viento. Vigilancia del ozono 
atmosférico 
Proba-1 681 𝑘𝑚 97,9º 94 𝑘𝑔 − 
Espectrómetro de imágenes 
de alta resolución 
Aqua 705 𝑘𝑚 98,2º 2934 𝑘𝑔 6 𝑎ñ𝑜𝑠 Parámetros del agua terrestre 
CryoSat-2 717 𝑘𝑚 92º 720 𝑘𝑔 3 𝑎ñ𝑜𝑠 
Monitorear los sectores más 
dinámicos de la criosfera. 
Cambios en espesor del hielo 
MetOp 817 𝑘𝑚 98,7º 4093 𝑘𝑔 5 𝑎ñ𝑜𝑠 Datos meteorológicos 
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3. DISEÑO PRELIMINAR 
 
En este capítulo se aborda el diseño preliminar de un satélite 
meteorológico. A lo largo de los anteriores apartados se ha decidido y analizado 
su misión, se han definido sus requisitos operacionales. En los capítulos que 
vienen a continuación se va a tratar ya al satélite como un conjunto de 
subsistemas, y se calcularán ciertos parámetros iniciales atendiendo tanto a su 
diseño como a su movimiento alrededor de su centro de masas. 
 
3.1. DATOS INICIALES 
 
Optimizar la constelación hace referencia a la maximización de las 
prestaciones de navegación manteniendo los costes asociados al sistema lo más 
bajos posibles. De este modo, para el satélite que se está diseñando se han 
tomado los siguientes parámetros: 
 
 Órbita: heliosíncrona. Se asume circular con una rotación del nodo 
de 0.9856 grados/día para seguir el movimiento medio del Sol. 
 Altitud: 700 km 
 Excentricidad: 0.00 
 ΩJ2
̇ = 0.9865 𝑔𝑟𝑎𝑑𝑜𝑠/𝑑í𝑎 
 𝑖 = 90.002482º 
Los márgenes que se usan para la altitud de los satélites de observación 
terrestre son entre 600 𝑘𝑚 y 800 𝑘𝑚 (ver Tabla 9). Atendiendo a las referencias 
de otros satélites, se ha tomado el valor de 700 𝑘𝑚 como primera aproximación, 
pues se trata del valor intermedio. El resto de parámetros mostrados vienen 
impuestos para cumplir con el requisito de órbita heliosíncrona. 
La estimación de la masa de cada uno de los subsistemas se basa en la 
información extraída del análisis de satélites semejantes. Dicha información se ha 
recopilado mediante fórmulas semiempíricas, gráficas y tablas y se puede 
encontrar en la bibliografía existente [6] [9]. Los dos parámetros de diseño 
necesarios para usar dichas fórmulas y tablas son la masa inicial del satélite y su 
sistema de estabilización. 
La masa inicial del satélite se tomará como la que tiene en el momento de 
la separación del lanzador y se puede predecir usando las masas de los satélites 
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meteorológicos que se están diseñando actualmente [8]. Así, se ha seleccionado 
como masa en separación (𝑀𝑠𝑒𝑝𝑎𝑟𝑎𝑐𝑖ó𝑛): 
𝑀𝑠𝑒𝑝𝑎𝑟𝑎𝑐𝑖ó𝑛 = 4000 𝑘𝑔 (1) 
 
La masa inicial, así como el volumen total del satélite, está sujeta a ciertas 
condiciones impuestas por la misión y por el lanzador que se va a usar. Dichas 
condiciones suelen hacer que su elección no pueda ser el punto de partida de la 
configuración del satélite sino una consecuencia. Se supondrá, aquí, que se 
cuenta con un lanzador adecuado para esta elección y se asumirá la posibilidad 
de futuras modificaciones de dicho valor a lo largo del proyecto. 
El sistema de estabilización del satélite es determinante para definir su 
forma y, por tanto, influirá directamente en las características de muchos de los 
subsistemas. En este caso, la demanda de potencia obligará a la utilización de 
paneles solares desplegables, por lo tanto la plataforma será estabilizada en tres 
ejes. 
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3.2. ÓRBITA DEL SATÉLITE 
 
Para trazar la órbita de uno de los satélites que conforman la constelación, 
se ha usado el programa STK, de AGI. Los resultados de las simulaciones se 
muestran en la Figura 3 y la Figura 4. 
 
 
Figura 3. Traza de la órbita heliosíncrona de 700 km de altitud 
 
 
Figura 4. Órbita heliosíncrona de 700 km de altitud 
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3.2.1. Accesos 
 
Una de las estaciones de tierra se encuentra ubicada en Terrassa. Los 
accesos de un día en esta estación, así como el azimut, la elevación y la distancia 
de encuentro se muestran en la Figura 5. En la Figura 6 se grafican las trazas de 
órbita compatibles con el traspaso de la información que ha recopilado el satélite, 
y en la Figura 7 una vista de la Tierra y un ejemplo de la comunicación entre uno 
de los satélites y la estación de Terrassa. 
 
 
Figura 5. Accesos de un día a la estación ubicada en Terrassa 
 
 
Figura 6. Trazas de órbita correspondientes a los accesos con Terrassa 
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Figura 7. Vista de la comunicación con la estación de tierra en Terrassa 
 
3.2.2. Cobertura de un satélite 
 
Para representar la comunicación entre el satélite y la estación de tierra, 
se ha añadido un sensor al satélite y uno en Terrassa. De este modo, y siguiendo 
un modelo sencillo cónico, en la Figura 8 se representa la cobertura que tendrá 
uno de los satélites, calculada mediante STK. También se ha empleado un código 
para el cálculo de la cobertura, que se muestra en el Anexo B. 
 
Figura 8. Cobertura de uno de los satélites 
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3.3. DISEÑO DE LA CONSTELACIÓN 
 
En el diseño de una constelación se deben aplicar todo los criterios de 
diseño de un único satélite. De este modo, se debe considerar que cada satélite 
cumple los requisitos de vida útil y tiene un ángulo de visión adecuado de las 
estaciones de tierra o de los demás satélites. Además, se debe considerar el 
número de satélites, su posición relativa y cómo esta va cambiando durante el 
tiempo. 
La definición de todos los elementos orbitales para cada satélite de la 
constelación es una tarea compleja. Para ello, se supone que los satélites siguen 
una órbita circular y una altitud e inclinación comunes. Esto significa que el 
periodo, la velocidad angular y la rotación será la misma para todos los satélites. 
Esto conduce a una serie de intercambios entre altitud, inclinación y el patrón de 
la constelación, que vendrán definidos por el número de satélites de la 
constelación, la cobertura, el coste del lanzamiento y el entorno en el que operarán 
(la resistencia y la radiación). Los principales parámetros que deberán definirse se 
encuentran en la Tabla 10, y los secundarios se resumen en la Tabla 11. 
Tabla 10. Principales factores en el diseño de una constelación [6] 
Factor Efecto Criterio de selección 
VARIABLES DE DISEÑO PRINCIPALES 
Número de satélites 
Coste principal y driver 
de la cobertura 
Minimizar el número 
cumpliendo los otros 
requisitos 
Patrón de la constelación 
Determina la cobertura 
en función de la latitud 
Seleccionar para tener la 
mayor cobertura 
Mínimo ángulo de 
elevación 
Determinante principal 
de la cobertura de un 
solo satélite 
Minimizar el valor 
cumpliendo los otros 
requisitos 
Altitud 
Cobertura, entorno, 
lanzamiento y costes de 
transferencia 
Equilibrio entre coste y 
actuación 
Número de planos 
orbitales 
Determinan la cobertura, 
la degradación y el 
desarrollo de la misión 
Minimizar cumpliendo los 
requisitos de cobertura 
Parámetros de evitar 
colisión 
Prevenir la propia 
destrucción de la 
constelación 
Maximizar la distancia 
entre satélites en planos 
que se cruzan 
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Tabla 11. Factores secundarios del diseño de una constelación [6] 
Factor Efecto Criterio de selección 
VARIABLES DE DISEÑO SECUNDARIAS 
Inclinación 
Determina la distribución 
de latitudes para la 
cobertura 
Comparar el cobertura 
de latitud con los costes 
de lanzamiento 
Excentricidad 
Complejidad de la misión 
y comparar cobertura 
con los costes 
Normalmente cero 
Estrategia para el final de 
vida útil 
Eliminación de los 
escombros orbitales 
Cualquier mecanismo 
que permita hacerlo 
 
 
3.3.1. Cobertura y estructura de la constelación 
 
La razón principal para utilizar múltiples satélites es la cobertura terrestre. 
Una constelación proporciona observaciones y comunicaciones mucho más 
frecuentes que lo que podría hacer un solo satélite. Por tanto, se busca un 
equilibrio entre la cobertura, el buen funcionamiento y el número de satélites, sin 
incrementar excesivamente el precio de la misión. De este modo, por ejemplo, se 
podría asumir que una constelación de cinco satélites será más barata que una 
de seis, pero es posible que la de seis se quiera usar para una órbita más baja 
que la de cinco, por lo que se reduciría el coste de lanzamiento (uno de los 
principales costes en las misiones) y sufrirá una menor exposición a la radiación 
solar. 
Viendo la cobertura que da uno de los satélites (ver apartado 3.2.2), para 
poder recoger suficientes datos de la atmósfera terrestre en un día, y teniendo en 
cuenta el paso de cada satélite, se escoge usar una constelación de 6 satélites. 
Como se ha comentado, usar 6 satélites resulta más caro a nivel de construcción 
que usar menos satélites, pero éstos pueden ubicarse en una órbita más baja, lo 
que compensa el incremento del número de satélites. 
Para cumplir con el requisito de cobertura, se elige usar una constelación 
de seis satélites, puesto que se busca usar una órbita baja (de 700 𝑘𝑚) y reducir 
los costes que supondría usar cinco satélites a una altura más elevada. 
Las órbitas circulares de constelaciones han sido ampliamente estudiadas. 
Walker J. G. [10] desarrolló una notación que se usa ampliamente en el diseño de 
órbitas y muchas veces sirve como punto de partida en el diseño de 
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constelaciones de órbita circular. El método, el patrón Walker delta consta de un 
total de 𝑡 satélites, con 𝑠 satélites en cada plano orbital 𝑝. Se asume que todos los 
planos orbitales tienen la misma inclinación, 𝑖, relativa a un plano de referencia 
(típicamente el plano ecuatorial terrestre1). El nodo ascendente de los 𝑝 planos 
orbitales del método Walker están uniformemente distribuidos alrededor del 
ecuador, en intervalos de 360 𝑔𝑟𝑎𝑑𝑜𝑠/𝑝. 
Una vez especificado todo lo anterior, falta por definir la fase relativa entre 
los satélites en los planos orbitales adyacentes. Para hacerlo, se define la 
diferencia de fase, Δ𝜙, en una constelación como el ángulo en la dirección de 
movimiento desde el nodo ascendente hasta el satélite más cercano en un 
instante cuando un satélite en el plano más al oeste está en su nodo ascendente.  
Para que todos los planos orbitales tengan la misma relación con cada uno, 
Δ𝜙 debe ser un múltiplo integral, 𝑓, de 360 𝑔𝑟𝑎𝑑𝑜𝑠/𝑡, donde 𝑓 puede ser integrado 
desde 0 hasta 𝑝 − 1. Normalmente cada constelación se escribe en una forma 
abreviada con 𝑖: 𝑡/𝑝/𝑓. 
Para realizar el cálculo con el método Walker, se hará uso de: 
𝑃𝑈 =
360
𝑡
=
360
6
= 60º (2) 
 
𝐷𝑖𝑛−𝑝𝑙𝑎𝑛𝑒 = 𝑃𝑈 · 𝑝 = 60 · 2 = 120º (3) 
𝐷𝑛𝑜𝑑𝑜𝑠 = 𝑃𝑈 · 𝑠 = 60 · 3 = 180º (4) 
𝐹𝑝𝑙𝑎𝑛𝑜𝑠 = 𝑃𝑈 · 𝑓 = 60 · 1 = 60º (5) 
 
 Donde 𝑃𝑈 es la unidad de patrón, 𝐷𝑖𝑛−𝑝𝑙𝑎𝑛𝑒 es el espaciado entre satélites 
en un mismo plano, 𝐷𝑛𝑜𝑑𝑜𝑠 el es espaciado de nodos y 𝐹𝑝𝑙𝑎𝑛𝑜𝑠 es la diferencia de 
fase entre planos adyacentes. 
 Los valores que se han usado para los cálculos son 𝑡 = 6, 𝑝 = 2, 𝑠 = 𝑡/𝑝 =
3 y 𝑓 = 1. 
 
  
                                                          
1 Suele tomarse este plano porque las perturbaciones orbitales dependen de la inclinación relativa 
al ecuador, y por esto es el plano de referencia estándar más práctico para usar. 
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3.4. TIPOS DE LANZADORES 
 
Con este estudio se conocerán las características básicas de los 
principales vehículos inyectores que existen hoy en día en el mercado y que 
podrían poner al satélite diseñado en este proyecto en órbita. Aunque la mayoría 
de los vehículos inyectores que se van a considerar están operativos, existen unos 
pocos que se encuentran aún en fase de desarrollo o bien cancelados. 
El gran número de lanzadores distintos que existen en la actualidad ha 
provocado la aparición de una fuerte competencia en el sector. Se presentan a 
continuación los requisitos a la hora de seleccionar un lanzador: 
 La fiabilidad del lanzador. Es importante que el sistema de inyección sea 
fiable ya que la fase de lanzamiento implica un alto riesgo técnico. Los 
datos históricos demuestran que el porcentaje de fallos disminuye con el 
número de lanzamientos. 
 La capacidad para insertar en órbita la carga de pago deseada. Cada 
vehículo de lanzamiento está diseñado para transportar una carga de pago 
máxima hasta una órbita determinada. De esta manera, no todos los 
lanzadores pueden alcanzar cualquier órbita. Por ejemplo, la mayoría de 
lanzadores no pueden alcanzar una órbita geoestacionaria, por lo que 
sitúan al satélite en una órbita GTO y son los motores del propio satélite 
los que realizan la transferencia final hasta la órbita operacional. 
 El coste del lanzamiento. El coste es uno de los parámetros más 
importantes a la hora de seleccionar un vehículo de lanzamiento ya que 
siempre se intentará cumplir con las metas y objetivos de la misión al 
mínimo coste. Pero también será importante que el riesgo de fallo sea 
mínimo ya que las pérdidas económicas ocasionadas por el fracaso de la 
misión superan ampliamente el precio del lanzamiento. 
 La disponibilidad del sistema de lanzamiento. El alto coste de poner un 
satélite en órbita hace que las compañías tengan que idear unas 
estrategias de lanzamiento que permitan repartir los costes en el tiempo. 
Otras veces, la agenda de lanzamiento vendrá impuesta, como en el caso 
de la renovación de satélites de navegación, o simplemente necesitan una 
fecha determinada, como puede pasar en determinados proyectos de 
exploración científica. 
 Las relaciones entre las dos empresas (empresa lanzadora y empresa 
cliente) y los acuerdos comerciales. Las relaciones entre empresas 
muchas veces están condicionadas a factores como la imagen que tenga 
el vehículo de lanzamiento en temas de profesionalidad o flexibilidad ante 
las necesidades del cliente y, sobre todo, por las experiencias anteriores. 
35 
Los acuerdos comerciales consisten, en general, en negociar una serie de 
lanzamientos a medio plazo. En ocasiones, la empresa lanzadora puede 
variar ciertos parámetros como fechas, tipo de lanzador o añadir cargas de 
pago externas en el lanzamiento. 
A continuación se muestra un estudio comparativo de los principales 
vehículos de inyección de los diferentes países que disponen de agencia espacial. 
Además, también se presenta algún prototipo de empresas privadas, y que por 
tanto no dependen directamente de ningún gobierno estatal, aunque sí que es 
cierto que reciben bastantes ayudas para poder elaborar su proyecto. 
Los países con agencia espacial que se van a considerar son: Estados 
Unidos, Europa (los países miembros de la ESA actúan en un único bloque), 
Rusia, India, China y Japón. Así mismo, también se estudiarán algunos lanzadores 
de carácter privado. 
 
Tabla 12. Diferentes tipos de lanzadores americanos [11] 
 
 
 
 
  
 
 
 
 
 
Vehículo Shuttle Titan IVB Athena II 
Delta IV 
Medium 
Atlas V 500 
Taurus 
3210 
SLS 
Primer 
lanzamiento 
12/04/1981 23/02/1997 07/01/1998 20/11/2002 17/07/2003 20/05/2004 17/12/2017 
Lanzamientos 
hasta el 2014 
135 15 3 27 16 1 0 
Lanzamientos 
fallidos 
2 2 1 2 0 0 0 
Fiabilidad 98,5% 86,67% 66.67% 92,6% 100% 100% - 
Lugar de 
lanzamiento 
Kennedy 
Space 
Center 
Cape 
Canaveral 
 
Vanderberg 
Cape 
Canaveral 
 
Kodiac 
Cape 
Canaveral 
 
Vanderberg 
Cape 
Canaveral 
 
Vanderberg 
Cal 
Spaceport 
 
Vandenberg 
Kennedy 
Space 
Center 
LEO (kg) 24400 21680 2065 11700 20050 1363 130000 
Coste 
(millones de $) 
600 2.9 26 138 200 20 500 
Estado 
Retirado en 
el 2011 
Retirado en 
el 2005 
Retirado en el 
2001 
Último 
lanzamiento 
28/07/2014 
Último 
lanzamiento 
10/04/2014 
Último 
lanzamiento 
20/05/2004 
En 
desarrollo 
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Tabla 13. Lanzadores europeos [12] 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 Cabe destacar que el vehículo Soyuz 2 no es un vehículo europeo, pues 
tanto la construcción como el lanzamiento son llevados a cabo por la Agencia 
Espacial Rusa, pero también se ha ubicado en esta tabla porque el lanzamiento 
se lleva a cabo en territorio europeo. 
 
  
 
    
Vehículo Ariane V Ariane IV Soyuz 2 Vega 
Primer 
lanzamiento 
04/06/1996 15/06/1998 08/11/2004 13/02/2012 
Lanzamientos 
hasta el 2014 
74 116 41 3 
Lanzamientos 
fallidos 
4 3 2 0 
Fiabilidad 94,6% 97,4% 95,1% 100% 
Lugar de 
lanzamiento 
Kourou Kourou 
Centre 
Spatial 
Guyanais 
Centre 
Spatial 
Guyanais 
LEO (kg) 16000 10200 7800 1430 
Coste 
(millones de $) 
180 85 45 - 
Estado 
Último 
lanzamiento 
18/12/2009 
Retirado en 
2003 
Último 
lanzamiento 
18/07/2014 
Último 
lanzamiento 
30/04/2014 
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Tabla 14. Lanzadores rusos [13] 
 
 
 
 
 
 
 
 
  
 
Vehículo Kosmos-3M Soyuz U Cyclone 3 Zenit II Start-1 Proton M Soyuz 2 Cyclone 4 
Primer 
lanzamiento 
15/05/1967 18/05/1973 04/06/1977 13/04/1985 25/03/1993 07/04/2001 08/11/2004 - 
Lanzamientos 
hasta el 2014 
444 745 122 36 6 82 41 0 
Lanzamientos 
fallidos 
20 21 8 7 0 9 2 0 
Fiabilidad 95,5% 97,2% 93,4% 80,6% 100% 89% 95,1% - 
Lugar de 
lanzamiento 
Kapustin 
Yar 
Baikonur 
Kourou 
Plesetsk 
Kourou 
Plesetsk 
Baikonur Svobodny Baikonur 
Centre 
Spatial 
Guyanais 
Alcantara 
LEO (kg) 1500 7000 4100 13920 630 21000 7800 5300 
Coste (millones 
de $) 
10 40 15 45 10.5 Negociable 45 20 
Estado 
Retirado en 
2010 
Último 
lanzamiento 
05/08/2011 
Retirado en 
2009 
Último 
lanzamiento 
15/01/2008 
Último 
lanzamiento 
25/04/2006 
Último 
lanzamiento 
15/05/2014 
Último 
lanzamiento 
18/07/2014 
En 
desarrollo 
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Tabla 15. Otros lanzadores [13] 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Tabla 16. Lanzadores privados [14] 
 
 
  
 
  
País India India India China Japón 
Vehículo ASLV PSLV GSLV 
Long March 
4C 
H-IIA 204 
Primer 
lanzamiento 
24/03/1987 20/09/1993 18/04/2001 26/04/2006 16/12/2006 
Lanzamientos 
hasta el 2014 
4 27 8 14 24 
Lanzamientos 
fallidos 
3 2 5 0 1 
Fiabilidad 25% 92,6% 37,5% 100% 95,8% 
Lugar de 
lanzamiento 
Sriharikota Sriharikota Sriharikota Taijuan Tanegashima 
LEO (kg) 150 3700 5000 4200 11730 
Coste 
(millones de 
$) 
9 17.5 45 35 80 
Estado 
Retirado en 
1994 
Último 
lanzamiento 
30/06/2014 
Último 
lanzamiento 
05/01/2014 
Último 
lanzamiento 
09/08/2014 
Último 
lanzamiento 
24/05/2014 
 
  
Empresa Space X (USA) Orbital Sciences Corporation 
Vehículo Falcon 9 v1.1 Antares 130 
Primer lanzamiento 04/06/2010 28/10/2014 
Lanzamientos hasta el 2014 11 1 
Lanzamientos fallidos 1 1 
Fiabilidad 90,9% 0% 
Lugar de lanzamiento Cape Canaveral Vandenberg Isla Wallops (Virginia) 
LEO (kg) 13150 6120 
Coste (millones de $) 61 472 
Estado Último lanzamiento 29/09/2013 Último lanzamiento 28/10/2014 
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La Tabla 12 muestra las principales características de los vehículos 
inyectores de Estados Unidos. Algunos de estos lanzadores han sido o están 
siendo desarrollados por la NASA (National Aeronautics and Space 
Administration), como es el caso del Shuttle (actualmente retirado), o el SLS. Otros 
de estos vehículos han sido proyectados por la agencia DARPA (Defense 
Advanced Projects Agency) del Departamento de Defensa (DoD) de Estados 
Unidos, como es el caso del Delta IV Medium y el Atlas V 500. Estados Unidos es 
el país que más presupuesto dedica a las actividades espaciales. El DoD dedica 
un presupuesto anual de 22,5 billones de dólares [15] mientras que la NASA 
dispone de 16,6 billones [16]. 
En la Tabla 13 se muestran las principales características de los vehículos 
inyectores de Europa. Dichos lanzadores han sido proyectados por la Agencia 
Espacial Europea, ESA (European Space Agency), la cual dispone de un 
presupuesto anual de 4,2 billones de dólares para el desarrollo de actividades 
espaciales [17]. Las principales características de los vehículos de lanzamiento de 
Rusia se muestran en la Tabla 14. Dichos vehículos de lanzamiento han sido 
desarrollados por la Agencia Federal Espacial Rusa (ROSKOSMOS), que dedica 
un presupuesto anual de 1,1 billones de dólares para actividades espaciales [18]. 
Los lanzadores Cyclone 3 y Zenit 2 pertenecen a Ucrania pero se han 
contabilizado como pertenecientes a Rusia ya que fueron desarrollados por la 
antigua URSS. 
La Tabla 15 muestra las características de los principales vehículos de 
lanzamiento de China, Japón, India y alguna iniciativa privada. Los lanzadores 
chinos Long March han sido desarrollados por la agencia espacial china, CASC 
(China Aerospace Science and Technology Corporation), que dispone de un 
presupuesto de 1,35 billones de dólares anuales para actividades espaciales [19]. 
La agencia espacial japonesa, denominada JAXA (Japan Aerospace Exploration 
Agency), dispone de los lanzadores H–IIA y dedica 700 millones de dólares 
anuales para el desarrollo espacial en Japón [20]. La agencia espacial India, ISRO 
(Indian Space Research Organization), ha desarrollado diferentes vehículos de 
lanzamiento como son el ASLV, el PSLV y el GSLV, y dispone de un presupuesto 
de 875 millones de dólares anuales para actividades relacionadas con el espacio 
[21]. 
Por último, SpaceX anunció en 2005 el desarrollo de su cohete Falcon 9, 
el cual está compuesto por nueve motores en su primera etapa y uno en la 
segunda etapa: ambas etapas están diseñadas para ser reutilizables. El diseño es 
un vehículo pensado para competir en el segmento de los vehículos clase EELV, 
como el Cohete Delta IV y el Atlas V (Tabla 16). Además, la NASA galardonó a 
Orbital con un contrato en 2008 para demostrar la entrega de cargas a la Estación 
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Espacial Internacional, por lo que se puso en marcha el desarrollo de los cohetes 
Antares. Recientemente la última versión ha explotado a los seis segundos de 
despegar, pero el programa no se ha cancelado. 
Después de ver todos los tipos de lanzadores anteriores, los lanzadores 
más usados en aplicaciones de observación terrestre son los que se muestran en 
la Tabla 17. 
Tabla 17. Posibles lanzadores para el satélite de estudio 
 
 
Se escoge usar el cohete Soyuz 2, pues es el que se adapta más a la masa 
de lanzamiento que tiene el satélite (por lo que el coste es menor), tiene un buen 
índice de fiabilidad, y es muy usado en los lanzamientos europeos, por lo que ha 
sido muy testeado. 
  
 
   
  
Vehículo Soyuz 2 Atlas V 500 Vega H-IIA 204 
Falcon 9 
v1.1 
Primer 
lanzamiento 
08/11/2004 17/07/2003 13/02/2012 16/12/2006 04/06/2010 
Lanzamientos 
hasta el 2014 
41 16 3 24 11 
Lanzamientos 
fallidos 
2 0 0 1 1 
Fiabilidad 95,1% 100% 100% 95,8% 90,9% 
Lugar de 
lanzamiento 
Centre 
Spatial 
Guyanais 
Cape 
Canaveral 
Vanderberg 
Centre 
Spatial 
Guyanais 
Tanegashima 
Cape 
Canaveral 
Vandenberg 
LEO (kg) 7800 20050 1430 11730 13150 
Coste 
(millones de 
$) 
45 200 - 80 61 
Estado 
Último 
lanzamiento 
18/07/2014 
Último 
lanzamiento 
10/04/2014 
Último 
lanzamiento 
30/04/2014 
Último 
lanzamiento 
24/05/2014 
Último 
lanzamiento 
29/09/2013 
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3.5. SUBSISTEMAS 
 
La carga de pago y su correcto funcionamiento requerirán de ciertos 
recursos e impondrán una serie de condiciones. Por ejemplo, los 
transpondedores, antenas y demás componentes de la carga de pago precisarán 
de una estructura que les proporcione anclaje y rigidez. Asimismo, la misión no se 
podrá llevar a cabo sin una cantidad y un tipo de energía adecuada durante toda 
la vida operativa del satélite, ni sin la precisión de apuntamiento requerida, la cual 
se conseguirá mediante un control de los errores de apuntamiento que garantice 
el funcionamiento en todo momento. Con estos ejemplos se pone de manifiesto la 
necesidad de los subsistemas para garantizar en todo momento la funcionalidad 
de la carga de pago y, por lo tanto, de la misión. 
Sin embargo, además de la carga de pago, existen otros factores que van 
a condicionar a algunos de los subsistemas de una forma determinante: 
 El ambiente espacial severo impone necesidades de acondicionamiento 
de la carga de pago y de los subsistemas para asegurar que no aparezcan 
temperaturas que afecten al buen funcionamiento del satélite y para 
protegerlo de la radiación exterior. También será imprescindible un buen 
aislamiento ambiental. 
 El lanzador con el que se va a poner al satélite en órbita va a imponer una 
masa y un volumen máximo. Además, se deberá tener en cuenta el 
problema de las cargas y, muy especialmente, las resonancias durante el 
lanzamiento, de manera que se deberá diseñar el satélite procurando que 
sus frecuencias propias estén muy por encima de las del lanzador. 
 El precio del satélite es un condicionante que subyace, generalmente, en 
casi todas las decisiones tomadas durante el diseño. La inversión realizada 
en un proyecto como éste es grande y se debe encontrar el equilibrio justo 
para asegurar un servicio y una fiabilidad aceptables con el menor gasto 
posible. El precio incluye el diseño, construcción, transporte, lanzamiento 
y mantenimiento durante el servicio, pero también incluye pólizas de 
seguros que cubrirán las principales eventualidades: un lanzamiento 
fallido, una menor eficiencia de la prevista en órbita o una duración en 
activo inferior a la prevista. Con todo esto, el precio total de un satélite 
como el que se está diseñando rondará unos 300 millones de euros. El 
proyecto no tendrá en cuenta este aspecto más allá de consideraciones 
cualitativas, pues el objetivo del estudio es el prediseño de un satélite 
meteorológico desde el punto de vista funcional. 
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Tabla 18. Tipos de subsistemas 
Subsistema Función principal 
Potencia 
Genera, almacena, regula y distribuye la 
potencia eléctrica 
Propulsión 
Proporciona empuje para ajustar la órbita y la 
actitud, y para controlar el momento angular 
Control de órbita y actitud 
Proporciona determinación y control de la 
actitud y posicionamiento orbital 
Control térmico 
Mantiene el equipo a un rango permitido de 
temperatura 
Estructural 
Proporciona estructuras de soporte, 
adaptadores y partes móviles 
Telemedida, Telemando y 
Comunicaciones (Comm) 
Procesa y distribuye comandos; procesa, 
guarda y formatea datos. Comunicarse con 
las estaciones de tierra y otros satélites; 
rastreo del satélite 
Carga de pago 
Instrumental que el satélite necesita para 
hacer su trabajo. Esto puede incluir antenas, 
cámaras, radar y electrónica. 
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3.6. POTENCIA 
 
En esta sección se describen los diferentes sistemas que pueden usarse 
para la obtención de la potencia requerida por los satélites para poder operar con 
normalidad. Se distingue entre fuentes primarias y fuentes secundarias, y se 
muestran los cálculos necesarios para el dimensionado de paneles solares y 
baterías. 
 
3.6.1. Fuentes Primarias 
 
Las fuentes primarias son la fuente de potencia principal. Hay diversos 
tipos de fuentes primarias en función de lo que se utiliza para convertirlo a energía 
eléctrica, como paneles solares, células de combustible, generadores 
termoeléctricos radioisótopos y colectores solares, que se explicarán a 
continuación. Los valores típicos de potencia son [6]: 
 Satélites geocéntricos: 1𝑘𝑊 aprox. Nanosat (20 𝑊) 
 Estaciones espaciales: ISS (300 𝑘𝑊) 
 Deep space probes: Rosetta (9,5 𝑘𝑊), Cassini-Huygens (600 𝑊) 
 
3.6.1.1. Paneles Solares 
 
Una célula fotovoltaica transforma la radiación solar incidente directamente 
a energía eléctrica. Es la fuente de potencia más común para satélites orbitando 
la Tierra. Un panel solar es la unión de miles de células solares individuales, 
conectadas de forma adecuada para proporcionar potencia en niveles de pocos 
𝑊 a decenas de 𝑘𝑊. 
 
3.6.1.2. Semiconductores 
 
Un semiconductor intrínseco es un material con un comportamiento 
eléctrico intermedio entre los conductores y los aislantes. En un conductor 
metálico, la corriente pasa a través del flujo de electrones. En semiconductores, 
la corriente es llevada por el flujo de electrones o por el flujo de “huecos” cargados 
positivamente en la estructura de electrones del material. Sin embargo, en los dos 
casos sólo interviene el movimiento de los electrones. El comportamiento eléctrico 
de los semiconductores depende de la temperatura, del campo magnético u 
eléctrico externo, de la radiación incidente y de la presión. 
44 
En cambio, un semiconductor extrínseco es un semiconductor intrínseco 
que ha pasado por un proceso de dopado (se ha añadido un cierto tipo de átomos 
al semiconductor para disminuir o aumentar el número de portadores de carga 
libre). 
 Semiconductores tipo N (negativo): los átomos dopantes son 
capaces de aportar conducción extra de electrones al material. Esto 
crea un exceso de portadores de carga negativa (electrones). 
 
 Semiconductores tipo P (positivo): el material dopaje acepta 
electrones débilmente enlazados de los átomos del semiconductor 
(boro en silicio). La vacante que deja el electrón se conoce como 
“hueco”. 
 
Al unir un semiconductor P y N se obtienen uniones PN (ver Figura 9). En 
la unión, una cantidad limitada de electrones libres se mueven de N a P, atraídos 
por los “huecos”. Esta transferencia de carga genera un campo eléctrico en la 
dirección de N a P. La región en la que ocurre este fenómeno es en una capa 
delgada en la unión y no se puede extender debido a la acumulación de partículas 
negativas que repelen nuevos electrones. La zona del campo eléctrico se llama 
Zona de agotamiento o de carga espacial (Depletion Zone DZ o Space Charge 
Zone SCZ). 
 
Figura 9. Esquema de la unión PN [22] 
La unión funciona como rectificador: solo permite que fluya la corriente de 
P a N (siempre que el voltaje aplicado sea superior al Δ𝑉 de la DZ; los electrones 
pueden saltar a través de la DZ y cerrar el circuito). Si se conecta el polo negativo 
de una batería a P y el positivo a N, no hay flujo de corriente neta. 
Una célula solar (Figura 10) es un dispositivo de estado sólido que 
convierte la energía solar directamente en energía eléctrica a través del efecto 
fotovoltaico. Está compuesta por una capa de semiconductor de tipo N encima de 
una capa de semiconductor de tipo P. Si los fotones son lo suficientemente 
energéticos, pueden liberar electrones (de N). Estos electrones son rechazados 
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por la DZ, por lo tanto un flujo de corriente puede ser usado para alimentar un 
circuito externo. Si no hay iluminación, la célula se encuentra en estado de 
equilibrio en el cual no hay flujos de corriente. 
Se puede usar Silicio como material para una célula solar: 
 El material tipo P puede ser Silicio dopado con Boro. 
 El material tipo N puede ser Silicio dopado con Fósforo 
La radiación que ilumina la célula debe ser adecuada: solo los fotones con 
suficiente energía pueden liberar electrones, produciendo un potencial a través de 
la célula. Esta energía recae entre el espectro visible y el ultravioleta. 
Cada célula se caracteriza por una banda prohibida que depende del 
material. Para producir el efecto fotovoltaico, la energía del fotón incidente debe 
exceder esta banda prohibida. La energía del fotón es representada con la 
frecuencia de radiación. Si el fotón tiene demasiada energía con respecto a la 
banda prohibida, se disipa en forma de calor en la célula solar, lo que reduce la 
eficiencia de ésta. 
 
Figura 10. Esquema de una célula solar 
 
El voltaje de la célula no depende de su tamaño y se mantiene bastante 
constante con el cambio de intensidad lumínica. Sin embargo, la corriente en un 
dispositivo es casi directamente proporcional a la intensidad de la luz y el tamaño. 
La potencia de salida de una célula solar se caracteriza por (Figura 11): 
 Un voltaje máximo de circuito abierto (VOC, Voltage Open Circuit, 
medido a corriente de salida nula). 
 
 Una corriente de cortocircuito (ISC, Intensity Short Circuit, medido 
a voltaje de salida nulo). 
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Figura 11. Intensidad en función del voltaje de una celda solar (punto de 
máxima potencia) [23] 
 
3.6.1.3. Potencia y Eficiencia 
 
Los vehículos de lanzamiento utilizan baterías primarias como fuente de 
potencia para las cargas eléctricas porque la necesidad de potencia dura unas 
cuantas horas. Para calcular la potencia eléctrica que proporciona una batería, se 
hace uso de: 
𝑃 = 𝐼 · 𝑉 (6) 
  
𝑉 = 𝑉𝑂𝐶 𝑠𝑖 𝐼 = 0;  𝐼 = 𝐼𝑆𝐶 𝑠𝑖 𝑉 = 0 (7) 
 
Una combinación de valores menores a la máxima corriente y voltaje 
pueden ser encontrados para maximizar la potencia producida (maximum power 
point, MPP). 
𝜂 =
𝑀𝑃𝑃
𝐸 · 𝐴
 (8) 
 
Donde 𝐸 es la Irradiación y 𝐴 el área de la célula solar. 
Se conectan células solares en serie para producir mayores voltajes. Se 
necesita vigilar que todas las células solares tengan el mismo acceso a la luz solar. 
La célula solar más débil en serie (o la que está sombreada) determinará la 
corriente total. 
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3.6.1.4. Dependencia de la Temperatura 
 
Un aumento en la temperatura de la célula produce una reducción del VOC 
con un modesto incremento en la ISC. Esto afecta a la potencia y al MPP (decrece 
con el aumento de la temperatura), y así a la eficiencia, como puede verse en la 
Figura 12). 
 
Figura 12. Eficiencia en función de la temperatura para distintos tipos de 
células solares [24] 
 
3.6.1.5. Daño debido a la Radiación 
 
Las células solares se dañan con la radiación de partículas. Las células 
con resistividad alta son más tolerantes a la radiación, así pues, las células 𝐺𝑎𝐴𝑠 
son más tolerantes que las de 𝑆𝑖. Se ha descubierto que los materiales de tipo P 
sufren menos por la radiación que los materiales de tipo N, así que hoy en día se 
construyen en el espacio las células solares con el material tipo N encima del 
material tipo P. Se usan escudos protectores de vidrio para proteger de la 
radiación. 
 
3.6.1.6. Dimensionado de las Células Solares del panel 
 
Para el dimensionado de las células solares, se hará uso de la siguiente 
ecuación [6], que permite calcular la superficie necesaria para lograr una potencia 
dada: 
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𝐴𝑎𝑟𝑟𝑎𝑦 =
𝑃𝑎𝑟𝑟𝑎𝑦
𝑆 · 𝑐𝑜𝑠𝛿𝜃 · 𝜂𝑐𝑒𝑙𝑙 · 𝜂𝑝𝑎𝑐𝑘𝑖𝑛𝑔 · (1 − 𝐷)
 (9) 
 
Donde 𝑃𝑎𝑟𝑟𝑎𝑦 es la potencia requerida por el panel [𝑘𝑊], 𝑆 es el flujo solar 
(para la Tierra: 1400 𝑊/𝑚2), 𝜂𝑝𝑎𝑐𝑘𝑖𝑛𝑔 es la eficiencia del embalaje con respecto a 
las pérdidas de separación de las células, 𝜂𝑐𝑒𝑙𝑙 es la eficiencia solar de la célula 
(BOL: Beginning of Life), 𝐷 es el factor de degradación del panel (típicamente 2 −
4% por año multiplicado por la vida) y 𝛿𝜃 es el error de puntería (pointing error) en 
grados (desviación de la incidencia del sol con respecto a la superficie normal del 
panel). 
Siempre hay que dimensionar para EOL (End of life), puesto que durante 
la misión los paneles se van degradando paulatinamente, y hay que asegurar que 
habrá suficiente potencia para distribuir a los diferentes subsistemas cuando se 
está llegando al final de la vida del satélite. La fórmula anterior da el mismo 
resultado si en lugar de utilizar el término (1 − 𝐷) y 𝜂𝑐𝑒𝑙𝑙 (BOL), usamos solamente 
𝜂𝑐𝑒𝑙𝑙 (EOL). 
 
3.6.1.7. Células de Combustible 
 
Se trata de una fuente electroquímica. Convierte energía química de una 
reacción de oxidación directamente a energía eléctrica con mínimos cambios 
térmicos. La electricidad se genera a través de reacciones entre el fuel y el 
oxidante desencadenadas por la presencia de un electrolito. 
La célula de combustible produce potencia a partir de una reacción redox 
entre el hidrógeno y el oxígeno en presencia de 𝐾𝑂𝐻 (electrolito: 𝐾+, 𝑂𝐻−). El 
portador de carga es 𝑂𝐻−. 
En el ánodo, el hidrógeno se oxida a través de la reacción: 
𝐻2 + 2𝑂𝐻
− → 2𝐻2𝑂 + 2𝑒
− (10) 
 
Volviendo al cátodo, los electrones reducen el oxígeno: 
𝑂2 + 2𝐻2𝑂 + 4𝑒
− → 4𝑂𝐻− 
(11) 
Se forman iones que reemplazan aquellos consumidos por el ánodo. Así 
el ciclo continúa, con el oxígeno y el hidrógeno convirtiéndose en agua mientras 
generan electricidad. Reacción neta: 
2𝐻2 + 𝑂2 → 2𝐻2𝑂 (12) 
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3.6.1.8. Generadores Termoeléctricos Radioisótopos (RTG) 
 
Para misiones en deep-space, el uso de células de combustible no es una 
opción debido a la larga duración. Los paneles solares tampoco son útiles debido 
a la distancia al Sol. Los Generadores Termoeléctricos Radioisótopos (RTG) 
funcionan con un principio básico: un material radioactivo se deteriora 
espontáneamente y produce calor. Este calor se usa para alimentar un termopar. 
 
3.6.1.9. Colectores Solares 
 
Los colectores soles se basan en el uso de energía solar como fuente de 
calor. Se capta la energía solar en forma de calor usando un concentrador. El calor 
se utiliza para producir vapor y mover un turbo-generador rotativo que genera 
electricidad. La eficiencia de conversión es del 25%, mayor que para los 
fotovoltaicos. Requieren un área reducida y causan menos resistencia atmosférica 
en órbitas LEO (implica menos control de actitud, es decir menos uso de fuel y 
menos coste). Este sistema se basa en el ciclo de Brayton. 
 
3.6.2. Fuentes de Potencia Secundarias 
 
Las fuentes de potencia secundarias son las encargadas de proporcionar 
almacenamiento de energía: 
 Proporcionan toda la potencia para misiones cortas (menos de una 
semana) 
 Proporcionan potencia extra para misiones largas (más de una 
semana) 
 
3.6.2.1. Baterías 
 
Las baterías son células electroquímicas que convierten energía química 
en eléctrica. Se necesitan baterías para los sistemas principales que usan el Sol 
como fuente de energía. Durante los eclipses, las baterías son la fuente de 
alimentación principal, y cuando no hay eclipse, los paneles solares recargan las 
baterías. Además, la órbita determina el tipo de batería a usar. 
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 Baterías primarias: Convierten energía química en eléctrica, 
pero no pueden ser recargadas. Se aplican a misiones cortas o 
para vehículos de lanzamiento. 
 
 Baterías secundarias: Se pueden volver a cargar y transformar 
la energía eléctrica en química de nuevo. Cada célula voltaica 
está compuesta por dos mitades de células conectadas en serie 
con un electrolito conductor. Una mitad es el cátodo y la otra el 
ánodo. 
Son muy usadas en los períodos de eclipses: 
 En órbitas GEO: Los eclipses se producen durante los dos 
periodos de equinoccios (21 Marzo y 21 Setiembre). Los 
eclipses, de una duración máxima de 1,2 horas, se producen a 
lo largo de un periodo de 45 días en cada equinoccio. Las 
baterías se descargan poco. 
 
 En órbitas LEO: Los eclipses aparecen en un 40% de la órbita. 
La duración depende de la inclinación, pero en general implican 
ciclos de carga-descarga de las baterías de 5000−6000 veces 
al año. 
Para calcular el tiempo de duración de un eclipse: 
𝑇𝑚𝑎𝑥 =
𝑃𝑜𝑟𝑏
𝜋
· cos−1 (√1 − (
𝑅𝐸
𝑟𝑜𝑟𝑏
)
2
) (13) 
Se puede observar que cuando la órbita es circular, la duración del eclipse 
será la máxima, y a mayor altitud, menor duración de eclipses. 
 Algunos de los parámetros más importantes de las baterías secundarias 
son: 
 Ratio carga/descarga 
 Ciclo de vida (medido en ciclos de carga/descarga) 
 Depth of Discharge (DOD): porcentaje de la capacidad total de la 
batería usado durante el periodo de descarga (ver Figura 13) 
 Alcance de la sobrecarga 
 Sensibilidad térmica 
 Envejecimiento 
 Energía específica en masa [𝑘𝑊ℎ/𝑘𝑔] o en volumen [𝑘𝑊ℎ/𝑚3] 
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Figura 13. Comparativa entre DOD y número de ciclos a 23ºC de 4 baterías 
distintas [25] 
 
3.6.2.2. Dimensionado de Baterías 
 
El número de células se calcula como: 
𝑛𝑐𝑒𝑙𝑙 =
𝑉𝑏𝑢𝑠
𝑉𝑐𝑒𝑙𝑙
 
(14) 
Donde 𝑉𝑏𝑢𝑠 es el voltaje proporcionado por el bus (DC) y 𝑉𝑐𝑒𝑙𝑙 es el voltaje 
proporcionado por la célula. 
La capacidad de carga [𝐴 · ℎ]: 
𝐶𝑐ℎ𝑔 = 𝑃𝑚𝑎𝑥 ·
𝑇
𝑉 · (%𝐷𝑂𝐷𝑚𝑎𝑥)
 (15) 
𝑉 =  𝑛𝑐𝑒𝑙𝑙 · 𝑉𝑐𝑒𝑙𝑙 (16) 
Donde 𝑃𝑚𝑎𝑥 es la potencia máxima que debe subministrar la batería y 𝑇 es 
la duración máxima de carga. 
La capacidad energética de la batería [𝑊 · ℎ]: 
𝐸𝑏𝑎𝑡 = 𝐶𝑐ℎ𝑔 · 𝑉 (17) 
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Y la masa de la batería: 
𝑚𝑏𝑎𝑡 =
𝐸𝑏𝑎𝑡
𝑒𝑏𝑎𝑡
 (18) 
Donde 𝑒𝑏𝑎𝑡 es la energía específica de la batería [𝑊 · ℎ/𝑘𝑔]. 
 
3.6.3. Control y Distribución de Potencia 
 
El control de potencia y red de distribución es necesario para ofrecer 
niveles adecuados de voltaje-corriente a todas las cargas del vehículo espacial. 
 Como la fuente de potencia principal se degrada durante la 
misión, al inicio se genera un exceso de potencia, que el 
sistema de potencia debe ser capaz de disipar (Carga disipativa 
externa a la estructura del vehículo espacial). 
 
 Se requiere de un regulador de desviación del voltaje (shunt 
regulator), ya que durante la misión hay que regular los voltajes 
y/o corrientes de los sistemas de potencia primarios y 
secundarios, que irán cambiando sus características a lo largo 
de la misión. 
 
 Se requiere de una unidad de control de carga de la batería para 
asegurar la vida y la seguridad de las baterías. Esto requiere el 
control del voltaje y de la corriente. Se requiere también de una 
unidad de control de descarga para limitar la corriente de salida. 
 
3.6.3.1. Reguladores 
 
Son controladores diseñados para operar con sistemas de potencia 
primaria y secundaria y cambiar las características durante la misión. La 
alimentación se suministra a través de un bus que se supone que tiene un 
suministro controlado y regulado (en general 28 𝑉𝑑𝑐). 
 
 Regulador solar: apaga o enciende segmentos del panel solar 
para satisfacer la demanda variable de los distintos equipos 
durante la misión. 
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 Control de la batería: 
 
 Unidad de gestión de la batería (BMU): monitoriza 
temperatura y voltaje de las baterías. 
 
 Regulador de la carga de la batería (BCR): suministra 
una carga de corriente constante durante el 
funcionamiento con la luz del Sol. 
 
 Regulador de la descarga de la batería (BDR): 
suministra una corriente constante al bus del vehículo 
espacial durante eclipses. 
 
 Unidad de distribución y de control de potencia (PCDU): 
monitoriza y protege la corriente del bus. 
 
 Unidad de conversión de potencia (PCU): suministra la 
corriente/voltaje adecuada para cada carga individual. 
 
3.6.3.2. Eficiencia del Sistema de Potencia 
 
En este apartado se resumen las ecuaciones básicas para el cálculo del 
rendimiento del sistema de potencia (𝜂). La potencia del panel solar es 
consecuencia de la potencia que recibe del sol y la de carga de las baterías. 
Además, se distinguirá entre el periodo en el que el satélite se encuentra iluminado 
y el que no y, de este modo, hacer una relación entre las potencias necesarias en 
eclipse y las necesarias cuando se encuentra iluminado. Finalmente, se calcula el 
rendimiento según las características de los sistemas, que viene definido por: 
𝑃𝑎𝑟𝑟𝑎𝑦 = 𝑃𝑠𝑢𝑛 + 𝑃𝑐ℎ𝑎𝑟𝑔𝑒 (19) 
𝑇𝑝𝑒𝑟𝑖𝑜𝑑 = 𝑇𝑠𝑢𝑛 + 𝑇𝑒𝑐𝑙𝑖𝑝𝑠𝑒 (20) 
𝑇𝑠𝑢𝑛𝑃𝑐ℎ𝑎𝑟𝑔𝑒 =
1
𝜂
𝑃𝑒𝑐𝑙𝑖𝑝𝑠𝑒𝑇𝑒𝑐𝑙𝑖𝑝𝑠𝑒 (21) 
𝜂 = 𝜂𝑎𝑟𝑟𝑎𝑦𝜂𝐵𝐶𝑅𝜂𝐵𝐷𝑅𝜂𝐷𝜂𝑐ℎ𝑎𝑟𝑔𝑒 (22) 
 
Donde 𝑃𝑎𝑟𝑟𝑎𝑦 es la potencia del panel solar, 𝑃𝑠𝑢𝑛 es la potencia 
proporcionada por el Sol, 𝑃𝑐ℎ𝑎𝑟𝑔𝑒 es la potencia de carga de las baterías, 𝑇𝑝𝑒𝑟𝑖𝑜𝑑 
es el periodo total, 𝑇𝑠𝑢𝑛 es el periodo en el que el satélite se encuentra iluminado 
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por el sol, 𝑇𝑒𝑐𝑙𝑖𝑝𝑠𝑒 es el periodo de eclipse, 𝜂𝑎𝑟𝑟𝑎𝑦 es el rendimiento del panel solar, 
𝜂𝐵𝐶𝑅 es el rendimiento del regulador de la carga de la batería, 𝜂𝐵𝐷𝑅 es el 
rendimiento del regulador de la descarga de la potencia, 𝜂𝐷 es la eficiencia de la 
unidad de distribución de potencia y 𝜂𝑐ℎ𝑎𝑟𝑔𝑒 es la eficiencia de carga de la batería. 
Finalmente, para calcular la energía proporcionada por los paneles solares 
(𝐸𝑎𝑟𝑟𝑎𝑦) se hace uso de la siguiente ecuación: 
𝐸𝑎𝑟𝑟𝑎𝑦 = 𝑃𝑎𝑟𝑟𝑎𝑦 · 𝑇𝑠𝑢𝑛 (23) 
 
3.6.4. Descripción general 
 
El subsistema  de energía debe ser capaz de generar una potencia nominal 
de 10000 𝑊 al final de la vida útil del satélite, que es de 5 años. En concreto, se 
deberá asegurar la generación de dicha potencia el día más crítico de toda su vida 
operativa, que será el solsticio de verano del último año de su vida. 
El esquema general del subsistema tendrá la forma indicada a 
continuación: 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
El subsistema de energía se construirá a partir de dos buses principales. A 
cada uno de ellos estarán conectados un panel solar, una batería y un regulador 
de potencia de manera que se tendrán dos conjuntos autónomos, idénticos e 
independientes. Gracias a esta duplicidad, si uno de los dos buses falla, se podrá 
garantizar la continuidad del servicio con el otro. 
Subsistema de 
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Fuente de Energía 
Primaria 
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Mecanismos de Control 
Fuente de Energía 
Secundaria 
Baterías  
Reguladores de Potencia 
Controladores de Descarga de la Batería 
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Distribución  
Cableado 
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El subsistema de energía producirá una tensión constante de 50 𝑉 a lo 
largo de toda la vida operativa del satélite. Su funcionamiento será distinto en 
función de si usa la fuente de energía primaria o la secundaria. 
Durante los periodos de exposición directa al Sol, los paneles 
transformarán la energía proveniente de la radiación solar en energía eléctrica 
mediante el efecto fotovoltaico. Dicha potencia será entregada a cada uno de los 
buses a través de los reguladores de potencia, que serán de tipo shunt, y 
conectarán el número necesario de secciones del panel para ajustar su corriente 
a la corriente requerida por la carga. 
Durante los periodos de eclipse la potencia se extraerá de las dos baterías. 
Cada uno de los dos reguladores de potencia demandará a los controladores de 
descarga de las baterías la tensión nominal de manera que la tensión del cada 
bus se mantendrá constante en los 50 𝑉 de diseño. 
Para acabar la descripción general del subsistema de energía del satélite 
a estudio se debe prestar atención a la potencia de diseño y a la forma en que 
ésta se va a distribuir en los distintos equipos. 
La potencia de diseño del satélite será igual a 𝑃𝑑  =  10000 𝑊. Dicho valor 
es la potencia que consumirá el satélite cuando use la fuente de energía primaria 
y se corresponde con la suma de la necesaria para el funcionamiento de los 
distintos equipos y la encargada de recargar las baterías. Teniendo en cuenta que 
cuando se estén usando las baterías no aparecerá la contribución de recarga y se 
procurará reducir la demanda de energía, se podrá suponer que en los periodos 
de eclipse se precisará una potencia inferior a 10000 𝑊. Atendiendo a los distintos 
modos de operación de algunos satélites semejantes al proyectado, se estima que 
la potencia que deberá suministrarse durante los periodos de eclipse (𝑃𝑒) será un 
10% menor de la de diseño. Así, se tendrá: 
 
𝑃𝑑 = 10000 𝑊 (24) 
𝑃𝑒 = 9000 𝑊 (25) 
 
La potencia que deberán suministrar los paneles durante la exposición 
solar será, por tanto, 𝑃𝑑  =  10000 𝑊 mientras que la que deberán dar las baterías 
en los periodos de eclipse será inferior, 𝑃𝑒  =  9000 𝑊.  
Para el estudio estimativo de la manera en que se reparten los distintos 
dispositivos del satélite la potencia total, se usará [6]. Ahí se puede encontrar dicha 
estimación basada en el estudio de diversos satélites convencionales. Los 
resultados se muestran en el gráfico de la Figura 14 y en la Tabla 19. En dicha 
figura se muestran los porcentajes que corresponden a cada parte. 
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Tabla 19. Potencia total de cada parte del subsistema de potencia 
 
 
 
Figura 14. Estimación de la distribución de la potencia total 
 
3.6.5. Dimensionado de los paneles solares 
 
Se va a realizar, a continuación, el diseño preliminar de los paneles solares 
que servirán de fuente de energía primaria al satélite. 
Lo primero que se necesita conocer es la potencia que deben proporcionar 
los paneles al satélite. Dicha potencia no va a coincidir con la de diseño del satélite 
ya que se deberán tener en cuenta otros factores como los periodos de carga o el 
valor de las eficiencias. Se puede calcular con la expresión: 
82%
5%
5%
5% 3%
ESTIMACIÓN DE LA DISTRIBUCIÓN DE LA 
POTENCIA TOTAL 
Carga de Pago
Telemedida y Telemando
Control de Actitud
Recepción de la señal
Otros
Partes Potencia total [𝑾] 
Carga de pago 6560 
Telemedida y telemando 416 
Control de Actitud 424 
Recepción de la señal 368 
Otros 232 
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𝑃𝑠𝑎 =
𝑃𝑒𝑇𝑒
𝑋𝑒
+
𝑃𝑑𝑇𝑑
𝑋𝑑
𝑇𝑑
 (26) 
Donde 𝑃𝑠𝑎 es la potencia que deben suministrar los paneles solares, 𝑃𝑒 y 
𝑃𝑑 son las potencias requeridas en eclipse y exposición solar respectivamente, 𝑇𝑒 
y 𝑇𝑑 son los periodos de eclipse y de exposición solar y, por último, 𝑋𝑒 y 𝑋𝑑 son 
eficiencias de reparto energético para eclipse y para la exposición solar. 
Las eficiencias se pueden extraer de tablas. Así, se tiene: 
𝑃𝑑 = 10000 𝑊 → 𝑇𝑑 = 1368 min → 𝑋𝑑 = 0,85 (27) 
𝑃𝑒 = 9000 𝑊 → 𝑇𝑒 = 72 min → 𝑋𝑒 = 0,65 (28) 
 
 Por tanto, la potencia (𝑃𝑠𝑎) es: 
𝑃𝑠𝑎 = 12493,45 𝑊 (29) 
 
Este valor representa la potencia que deberán suministrar los paneles a lo 
largo de la vida útil del satélite. Como la degradación que sufren los paneles hace 
que la cantidad de potencia eléctrica que generan disminuya con el tiempo, se 
deberá asegurar dicho suministro en el final de su vida útil (EOL). 
Para el dimensionado de los paneles se empezará estudiando el valor de 
la potencia que serán capaces de generar sin tener en cuenta la degradación. Este 
es el valor de la potencia de salida al inicio de la vida de los paneles (BOL) y, tiene 
la forma: 
𝑃𝐵𝑂𝐿 = 𝜂 · Φ · 𝑘 · cos (𝜃𝑖𝑛𝑐) (30) 
 
Donde 𝜂 es el rendimiento de la célula (dependiente del material 
semiconductor), Ф es la intensidad de flujo solar media a lo largo de la órbita, 𝑘 es 
un factor de pérdidas y el 𝜃𝑖𝑛𝑐 es el ángulo de incidencia de los rayos solares. 
El factor de pérdidas 𝑘, es producto de tres efectos distintos 𝑘 = 𝑘1𝑘2𝑘3 
 Pérdidas por diseño y ensamblaje: 𝑘1 = 0,85 
 Pérdidas por sombra de las células: 𝑘2 = 0,99 
 Pérdidas por el recubrimiento: 𝑘3 = 0,91 
El ángulo de incidencia tomará valores desde 0º hasta 25º para la órbita 
de un satélite en órbita baja terrestre a lo largo de un año. Se tomará el mayor 
ángulo de incidencia posible porqué la ecuación debe ser calculada en las 
condiciones más desfavorables en las que se vaya a encontrar el satélite. Se debe 
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actuar así para asegurar que no se va a sobrevalorar la potencia de salida de los 
paneles, pues un error de este tipo podría llevar al fracaso de la misión. Así, se 
tomará, 𝜃𝑖𝑛𝑐 = 25º. 
Para el cálculo de la potencia que suministrarán los paneles al final de la 
vida útil, se deberá tener en cuenta la degradación que sufrirán durante todo el 
tiempo de servicio. Dichas pérdidas por la degradación en órbita se cuantificarán 
mediante la relación: 
𝑘𝑑 = (1 − 𝛼)
𝑉 (31) 
 
Donde 𝑘𝑑 es el factor de pérdidas por degradación, 𝛼 es un coeficiente de 
pérdida anual para la órbita y 𝑉 es la vida útil del satélite que, como ye se indicó, 
es de 5 años. 
Así, para el cálculo de la potencia al final de la vida útil se deberá usar la 
siguiente ecuación: 
𝑃𝐵𝑂𝐿 = (1 − 𝛼)
𝑉 · 𝜂 · Φ · 𝑘 · cos (𝜃𝑖𝑛𝑐) (32) 
 
Una vez se obtenga el valor de la potencia al final de la vida útil, se podrá 
dimensionar el panel necesario para conseguir dicha potencia con las siguientes 
fórmulas: 
𝐴𝑝 =
𝑃𝑠𝑎
𝑃𝐸𝑂𝐿
 (33) 
𝑀𝑝 =
𝑃𝑠𝑎
𝑃𝑒𝑠𝑝
 (34) 
 
Donde 𝐴𝑝 es el área total de paneles solares necesarios, 𝑀𝑝 la masa total 
que pesarán y la 𝑃𝑒𝑠𝑝 es la potencia por unidad de masa de cada tipo de panel.  
Se van a resolver las ecuaciones anteriores para los siguientes 
semiconductores, típicos en aplicaciones de paneles solares: 
 Silicio 
 Arseniuro de Galio 
 Fosfato de Indio 
 Multijunction 
En la XX se resumen las características principales de cada tipo de 
semiconductor, extraídas de [6]. 
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Tabla 20. Valores típicos de distintos semiconductores 
 𝜼 𝜶 (%) 𝑷𝒆𝒔𝒑  (
𝑾
𝒌𝒈
) 𝑷𝑬𝑶𝑳  (
𝑾
𝒎𝟐
) 𝑨𝒑 (𝒎
𝟐) 𝑴𝒑 (𝒌𝒈) 
Silicio - Si 0,148 0,0375 25 𝟗𝟖, 𝟐𝟐 𝟏𝟐𝟕, 𝟏𝟗 𝟒𝟗𝟗, 𝟕𝟑 
Arseniuro de 
Galio - GaAs 
0,185 0,0275 60 𝟏𝟑𝟔, 𝟏𝟒 𝟗𝟏, 𝟕𝟔 𝟐𝟎𝟖, 𝟐 
Fosfato de 
Indio - InP 
0,180 0,0375 60 𝟏𝟏𝟗, 𝟒𝟔 𝟏𝟎𝟒, 𝟓𝟖 𝟐𝟎𝟖, 𝟐 
Multijunction 
- GaInP/GaAs 
0,220 0,0375 66 𝟏𝟒𝟔, 𝟎𝟎 𝟖𝟓, 𝟓𝟔 𝟏𝟖𝟗, 𝟐 
 
A la vista de los resultados obtenidos se puede decir que los paneles 
solares con semiconductor Multijunction GaInP/GaAs son los que menos pesarán 
y los que menor área de panel precisarán. Sin embargo, hay otros factores que se 
deberán tener en cuenta en la elección del material semiconductor. Por ejemplo, 
un material puede ahorrar en masa y superficie pero puede ser tan caro que acabe 
no saliendo a cuenta su uso. 
Considerando el dimensionado anterior, el precio asequible y la relativa 
facilidad de obtención, se elige como material semiconductor Multijunction 
GaInP/GaAs. Como se van a tener dos paneles solares, cada uno tendrá un área:  
𝐴𝑝 = 42,78 𝑚
2   𝑥   2 𝑝𝑎𝑛𝑒𝑙𝑒𝑠 (35) 
 
3.6.6. Dimensionado de las baterías 
 
Lo primero que se va a calcular es la potencia que deberán ser capaces 
de generar las baterías durante los periodos de eclipse. Dicho valor debe 
calcularse con mucho cuidado, pues si se infravalorara se correría el riesgo de 
dimensionar unas baterías que no serían capaces de suministrar la potencia 
demandada. 
Al principio del presente apartado se ha estimado, ya, que cuando se 
deban usar las baterías se reducirá la demanda de potencia en un 10% por lo que 
se tendrá: 
𝑃𝑏𝑎𝑡 = 𝑃𝑒 = 9000 𝑊 (36) 
 
Para calcular las masas que deberán tener las distintas baterías para 
satisfacer dicha demanda, se necesitará conocer la capacidad de cada una de 
ellas. La capacidad se calcula con la siguiente expresión: 
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𝐶 =
𝑃𝑏𝑎𝑡 · 𝑇𝑒
𝐷𝑂𝐷 · Χ · 𝑁 · 𝑉𝑏𝑢𝑠
 (37) 
 
Donde 𝐷𝑂𝐷 es la profundidad de descarga, 𝜒 es la eficiencia de las 
descargas, 𝑁 es el número de baterías y 𝑉𝑏𝑢𝑠 es la tensión del bus. 
La profundidad de descarga mide la forma en que las baterías se 
descargan durante su uso. Es un valor inversamente proporcional al número de 
ciclos de carga-descarga y depende del tipo de batería. La eficiencia de las 
descargas depende de la manera en que se transmite la energía de la batería a 
los sistemas y puede tomarse 𝜒 =  0,9. 
En cuanto al número de baterías, van a usarse 2, una para cada bus. 
También se ha visto ya que la tensión de cada uno de los buses será 𝑉𝑏𝑢𝑠  =  50𝑉. 
Con la capacidad de las distintas baterías, se puede calcular la masa que 
debe tener cada una de ellas con la fórmula: 
𝑀𝑏 =
𝐶 · 𝑉𝑏𝑢𝑠
𝐸𝑒𝑠𝑝
 (38) 
 
Donde la 𝐸𝑒𝑠𝑝 es la energía por unidad de masa de cada tipo de batería. 
Se van a aplicar las ecuaciones a los tres tipos de baterías que se quieren 
comparar (Tabla 21). 
Tabla 21. Comparación entre distintos tipos de baterías [6] 
 
𝑫𝑶𝑫 (%)  
(1000<ciclos<2000) 
𝑬𝒆𝒔𝒑  (
𝑾𝒉
𝒌𝒈
) 𝑪  (𝑨𝒉) 𝑴𝒃 (𝒌𝒈) 
Niquel-Cadmio 55 30 𝟐𝟏𝟖, 𝟏𝟖 𝟑𝟔𝟑, 𝟔𝟑 
Níquel-Hidrógeno 75 56 𝟏𝟔𝟎, 𝟎𝟎 𝟏𝟒𝟐, 𝟖𝟓 
Ión de Litio 70 93 𝟏𝟕𝟏, 𝟒𝟐 𝟗𝟐, 𝟏𝟔 
 
Se puede ver que la batería que tendrá menor masa es la de Ión de Litio, 
por lo que se va a usar este tipo. Como se van a usar dos baterías, se tendrá, 
finalmente: 
2 𝑏𝑎𝑡𝑒𝑟í𝑎𝑠 𝑑𝑒 𝐼ó𝑛 𝑑𝑒 𝐿𝑖𝑡𝑖𝑜 
𝑀𝑏 = 184,32 𝑘𝑔 
Para que cada una de las baterías pueda dar las características de salida 
requeridas se deberán disponer las células individuales de Ión de Litio de forma 
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adecuada. La capacidad de cada batería será fruto de la conexión en paralelo de 
células individuales. Para conseguir la calculada, 𝐶 =  171,42 𝐴ℎ, a partir de la 
capacidad de cada célula, 𝑐 =  38,5 𝐴ℎ, se debe hacer: 
𝐶 = 𝑛ú𝑚. 𝑐𝑒𝑙𝑑𝑎𝑠 𝑝𝑎𝑟𝑎𝑙𝑒𝑙𝑜 · 𝑐 (39) 
𝑛ú𝑚. 𝑐𝑒𝑙𝑑𝑎𝑠 𝑝𝑎𝑟𝑎𝑙𝑒𝑙𝑜 =
171,42
38,5
≈ 5 (40) 
 
La tensión de salida será producto de la asociación en serie de distintos 
módulos de células conectadas en paralelo. Se requiere que sea 𝑉𝑏𝑢𝑠  =  50𝑉 y se 
sabe que cada célula individual genera 𝑣 =  4𝑉. Así, se puede ver que: 
𝑉𝑏𝑢𝑠 = 𝑛ú𝑚. 𝑚ó𝑑𝑢𝑙𝑜𝑠 𝑠𝑒𝑟𝑖𝑒 · 𝑉𝑐𝑒𝑙 (41) 
𝑛ú𝑚. 𝑚ó𝑑𝑢𝑙𝑜𝑠 𝑠𝑒𝑟𝑖𝑒 =
50
4
≈ 13 (42) 
 
De los resultados anteriores se desprende que cada una de las dos 
baterías de Ión Litio que llevará el subsistema de energía estará formada por 13 ·
5 =  65 celdas individuales de Ión Litio. 
La típica reacción química que se produce en las baterías de Ión Litio es: 
𝐿𝑖1/2𝐶𝑜𝑂2 + 𝐿𝑖1/2𝐶6 ≶ 𝐶6 + 𝐿𝑖𝐶𝑜𝑂2 (43) 
 
En realidad el Ión que aparece en la reacción es el 𝐿𝑖𝑥𝐶𝑜𝑂2. Es importante 
ver que el Litio no es por si mismo el ión oxidado, sino que en una batería de Ión 
Litio los átomos de Litio se combinan con otros iones formando un ión complejo. 
El subíndice 𝑥 indica que existen varias fórmulas empíricas para dicho ión. 
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3.7. PROPULSIÓN 
 
El subsistema de propulsión estará compuesto por motores e impulsores 
de bajo empuje, que servirán al satélite para: 
 Generar los incrementos de velocidad necesarios para la maniobra de 
transferencia. 
 Realizar pequeñas correcciones y cambios de velocidad para controlar su 
orientación en el espacio y proporcionar el control adecuado de los 
parámetros de la órbita. 
Para acometer estas misiones el subsistema de propulsión constará de un 
motor de apogeo2 y de un sistema que proporcione empuje para las correcciones 
orbitales y el control de actitud. El lanzador que se ha decidido usar tiene 
capacidad de inyección en órbita heliosíncrona, por lo que no será necesario 
incorporar un motor de perigeo al satélite. 
La elección del tipo de motores que se van a usar en este subsistema es 
de vital importancia en el diseño del satélite, ya que repercute directamente en la 
masa seca del satélite, en la masa de propulsante y en el tiempo que se deberá 
invertir para realizar las maniobras. En la Figura 15 se muestran los principales 
tipos de sistemas propulsivos. 
 
Figura 15. Sistemas propulsivos 
                                                          
2 Un motor de apogeo sirve para conseguir transformar una órbita elíptica en una órbita circular. 
Cuando el satélite llega a la posición de apogeo (lugar en una órbita elíptica de mayor alejamiento 
con la Tierra), necesita una variación de velocidad Δ𝑉 que le permita recorrer una órbita circular. 
Tipos de Motores
Térmicos
Solares Químicos
Líquidos
Sólidos
Láser
Eléctricos
Electrotérmico
Electrostático
Electromagnético
Nucleares
Radioisótopos
Explosión
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3.7.1. Propulsante 
 
En la Tabla 22 se muestra una serie de motores químicos bipropulsantes. 
De entre los motores se elegirá aquél que mejor se adapte a las características 
del satélite que se está diseñando. 
Tabla 22. Valores típicos de motores bipropulsantes [6] 
Motor Fabricante 
Empuje 
nominal 
(𝑵) 
𝑰𝒔𝒑 Propulsante 
Vida 
oper. 
(𝒔) 
Masa 
motor 
(𝒌𝒈) 
Estado 
XLR-132 Rocketdyne 1,67 · 104 340 𝑁2𝑂4/𝑀𝑀𝐻 5000 51,26 En desarrollo 
Transtar Aerojet 1,67 · 104 330 𝑁2𝑂4/𝑀𝑀𝐻 5400 57,15 En desarrollo 
Transtage Aerojet 3,56 · 104 315 𝑁2𝑂4/𝐴 − 50 1000 107,95 En uso 
Delta-II Aerojet 4,36 · 104 320 𝑁2𝑂4/𝑀𝑀𝐻 1200 99,79 En uso 
R-40B Marquardt 4 · 103 309 𝑁2𝑂4/𝑀𝑀𝐻 25000 7,26 En uso 
OME/UR Aerojet 2,67 · 104 340 𝑁2𝑂4/𝑀𝑀𝐻 1200 90,72 Modificado 
RL10-A 
Pratt & 
Whitney 
7,34 · 104 446 𝐿𝑂2/𝐿𝐻2 400 138,35 Testeado 
DM/LAE TRW 4,45 · 102 315 𝑁2𝑂4/𝑁4𝐻4 15000 4,54 En uso 
R4-D Marquardt 4,89 · 102 310 𝑁2𝑂4/𝑀𝑀𝐻 20000 3,76 En uso 
R42 Marquardt 8,9 · 102 305 𝑀𝑂𝑁/𝑀𝑀𝐻 15000 4,54 Testeado 
MMBPE TRW 4,45 · 102 302 𝑁2𝑂4/𝑀𝑀𝐻 20000 5,22 Testeado 
RS-41 Rocketdyne 1,11 · 104 312 𝑁2𝑂4/𝑀𝑀𝐻 2000 113,40 Testeado 
HS601 AKE ARC/LGP 4,89 · 102 312 𝑁2𝑂4/𝑀𝑀𝐻 10000 4,08 En desarrollo 
 
Para poder integrar todos los equipos en un único sistema, en el motor de 
apogeo se utilizará un motor químico con bipropulsante líquido, compuesto por 
tetraóxido de nitrógeno y metametil-hidracina (𝑁2𝑂4/𝑀𝑀𝐻). Entonces, el uso de 
un sistema propulsivo unificado químico de 𝑀𝑀𝐻 y 𝑁2𝑂4 permite la reducción de 
masa y de costes del subsistema propulsivo ya que éste puede ser utilizado tanto 
para las maniobras de transferencia orbital como para el control de posición y de 
actitud del satélite, y además permitirá aprovechar el buen impulso específico de 
los motores. Estos dos componentes requieren un sistema de presurización para 
mantener la presión de inyección constante para lo que se usará Helio. 
Dado que los sistemas propulsivos con bi-propulsante líquido pueden 
usarse (además de para el motor de apogeo) para los impulsores de control orbital 
y de actitud, se podrá diseñar un sistema propulsivo unificado para las maniobras 
de transferencia y el posterior control de la posición y orientación del satélite. El 
uso de un sistema propulsivo unificado permitirá aprovechar en todas las 
maniobras el buen impulso específico de la propulsión líquida. Además, 
proporcionará un mayor control del subsistema y una disminución de su masa, ya 
que el sistema de alimentación será único y no deberá estar desdoblado en varios 
sistemas. 
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En la actualidad se están utilizando métodos de propulsión no 
convencionales como la propulsión eléctrica o la iónica, cuyo bajo empuje pero 
elevado impulso específico los hace más eficientes y muy económicos en cuanto 
al consumo de combustible. De todas formas, el funcionamiento del sistema 
propulsivo será el explicado anteriormente, que es un sistema más clásico pero 
ampliamente utilizado. 
 
3.7.2. Masa del subsistema propulsivo 
 
Para hacer una primera estimación de la masa de este subsistema se 
considerarán las tablas y los datos obtenidos a partir del estudio de satélites 
semejantes al que se está diseñando. Como el satélite tendrá el subsistema de 
propulsión unificado y estará estabilizado en tres ejes, se utilizará la siguiente 
expresión para la estimación de su masa seca: 
𝑀𝑠𝑒𝑐𝑎 = 𝐶𝑆𝑃 · 𝑀𝑝𝑟𝑜𝑝 (44) 
Donde 𝑀𝑠𝑒𝑐𝑎 es la masa seca del sistema de propulsión (masa sin 
combustible), 𝐶𝑆𝑃 es un coeficiente empírico y 𝑀𝑝𝑟𝑜𝑝 es la masa de propulsante. 
Para obtener la masa de propulsante requerida durante el impulso se debe 
usar la ecuación: 
𝑀𝑝𝑟𝑜𝑝 = 𝑀0 · (1 − 𝑒
−
Δ𝑉𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙
𝑔·𝐼𝑠 ) (45) 
Donde 𝑀𝑝𝑟𝑜𝑝 es la masa de propulsante necesaria, 𝑀0 es la masa antes 
del impulso, Δ𝑉 es el impulso, 𝑔 es la constante gravitatoria e 𝐼𝑆 el impulso 
específico del propulsante usado. 
Para la presente estimación se tomará la masa inicial igual a la del satélite 
en el apogeo de la órbita heliosíncrona (que es igual a la masa de separación del 
satélite) para no infravalorar el gasto de propulsante. Para el propulsante 
seleccionado se tiene 𝐼𝑠 = 297𝑠. 
Finalmente, se obtendrá la masa del sistema propulsivo (𝑀𝑆𝑃) teniendo en 
cuenta que para la configuración del satélite 𝐶𝑆𝑃 = 0,084, obteniéndose: 
𝑀𝑆𝑃 = 𝑀𝑠𝑒𝑐𝑎 + 𝑀𝑝𝑟𝑜𝑝 = 𝑀𝑝𝑟𝑜𝑝 · (1 + 𝐶𝑆𝑃) = 2654,9 𝑘𝑔 (46) 
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3.8. SUBSISTEMA DE CONTROL DE ÓRBITA Y ACTITUD 
 
Este sistema permitirá al satélite mantener su estado dinámico dentro de 
la ventana de operación considerando su natural movimiento Norte-Sur y Este-
Oeste. Además, orientará los paneles solares hacia el Sol, sin importar cómo esté 
posicionado el satélite. 
En general, el subsistema de control de órbita y de actitud (AOCS) tendrá 
como misiones principales: 
 Determinar y controlar la actitud. 
 Determinar la órbita que sigue el satélite. 
 Gestionar los modos de operación del satélite. 
 Detección de fallos, minimizar sus consecuencias y recuperar el sistema 
para su funcionamiento nominal. 
El ordenador a bordo lleva un conjunto de programas capaces de 
reaccionar ante una gran cantidad de problemas. Si algo grave o inesperado 
ocurre, desconectará automáticamente todos los sistemas no esenciales, 
orientará los paneles hacia el Sol para garantizar una adecuada iluminación de las 
células solares e intentará comunicarse con la Tierra o esperar órdenes 
procedentes de ella. El subsistema de control de órbita y de actitud juega un papel 
importante durante este modo de funcionamiento (denominado modo seguro), y 
puede contribuir a evitar la pérdida de muchos satélites dando tiempo a la 
intervención humana.  
Los principales tipos de sistemas de control de actitud serán: 
 La estabilización por gradiente gravitatorio, que se utiliza en 
cuerpos alargados donde una dimensión es especialmente 
mayor que las otras dos y podrá alinearse en la dirección de la 
fuerza central. 
 La estabilización magnética, que se obtendrá a partir de un 
dipolo magnético interno en el satélite que interaccionará con el 
campo magnético terrestre. 
 La estabilización por spin, que se basará en la rigidez 
giroscópica de un sistema con alto momento angular.  
 La estabilización en tres ejes, que define una actitud fija en un 
sistema inercial sobre la que se controlan de forma activa los 
tres ejes del satélite. 
 
66 
Para la elección del subsistema de control de actitud se deberá partir de la 
identificación de los requisitos que la misión del satélite le impone, en términos de 
requerimientos de apuntamiento, estabilidad, maniobrabilidad o rango de 
variación en los parámetros orbitales. 
Los satélites que requieran un alto grado de control de la actitud 
generalmente utilizan la estabilización por spin o en tres ejes, ya que dichos 
métodos permiten mantener la actitud con alta precisión. La elección entre estos 
dos tipos vendrá dada por la misión, o sea, por la carga de pago. En el caso de 
los satélites de observación terrestre como el que se está tratando aquí, la carga 
de pago está formada por una serie de sensores que deberán apuntar 
continuamente a la superficie de la Tierra, por lo que se va a usar la estabilización 
en los tres ejes. 
Los satélites estabilizados en los tres ejes utilizarán sensores para 
determinar de forma precisa la actitud en los tres grados de libertad y actuadores 
para compensar los pares perturbadores presentes, así como para conseguir el 
apuntamiento preciso de los instrumentos. Este método hace uso de ruedas de 
momento y de inercia que estarán situadas de manera que proporcionen rigidez 
giroscópica y compensen los pares perturbadores. De esta forma, se podrá 
mantener la estabilización y el apuntamiento necesario del satélite. La función de 
los sensores será determinar de forma precisa la actitud en los tres grados de 
libertad de dicha plataforma. 
La técnica de estabilización en los tres ejes tiene como objetivo la 
alineación del sistema de referencia mecánico del satélite con los ejes de alabeo 
(roll), cabeceo (pitch) y guiñada (yaw) (Figura 16). Así, el satélite siempre estará 
orientado en la dirección apropiada para asegurar el apuntamiento correcto. 
El grado de desestabilización del satélite se mide por la diferencia entre los 
tres ejes mecánicos del cuerpo de la nave y los ejes en el sistema de referencia 
nominal se funcionamiento. 
 
Figura 16. Ejes de roll, pitch y yaw [26] 
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3.8.1. Masa del subsistema de control de órbita y actitud 
 
Para la estimación de la masa del subsistema se utiliza fórmula 
semiempírica, resultado del estudio de otros satélites semejantes: 
 
𝑀𝑆𝐶𝑂𝐴 = 65 + 0,022 · (𝑀𝑠𝑒𝑝𝑎𝑟𝑎𝑐𝑖ó𝑛 − 700) (47) 
 
Donde 𝑀𝑆𝐶𝑂𝐴 es la mase del subsistema de control de órbita y de actitud y 
𝑀𝑠𝑒𝑝𝑎𝑟𝑎𝑐𝑖ó𝑛 es la masa inicial del satélite que se ha tomado como la masa de 
separación del lanzador. Por tanto: 
𝑀𝑆𝐶𝑂𝐴 = 137,6 𝑘𝑔 
 
3.8.2. Diseño 
 
Para el diseño del subsistema de control de órbita se debe empezar 
calculando la cantidad de propulsante y los impulsos que se van a requerir. En la 
Tabla 23 se muestran los valores típicos que han usado satélites similares al 
estudiado. 
 
Tabla 23. Requisitos del satélite basados en [8] 
 𝜟𝑽𝒅𝒊𝒔𝒆ñ𝒐 (𝒎/𝒔) 𝑴𝒑𝒓𝒐𝒑 (𝒌𝒈) 
Corrección de Errores de Inyección 64,53 69,165 
Control de Longitud 10,23 17,76 
Control de Inclinación 412,2 449,3 
Combustible de seguridad − − 228,8 
 
Como ya se ha indicado, se va a usar un sistema bipropulsante en el que 
va a estar integrado el motor de apogeo y los impulsores en un mismo sistema 
propulsivo. En la Figura 17 se muestra un esquema de la forma que tendrá el 
subsistema de control de órbita elegido.  
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Figura 17. Esquema general del subsistema de actitud [8] 
 
El subsistema estará formado por la sección de almacenamiento de alta 
presión, el sistema de presurización, la sección de almacenamiento de 
propulsante y las líneas de abastecimiento de los impulsores y el motor de apogeo. 
En el esquema se pueden ver los depósitos de propulsante y el de Helio. 
En realidad, el sistema que se está diseñando va a contar con dos tanques para 
el combustible y dos para el oxidante, mientras que en el esquema de la figura 
sólo hay uno de cada. Sin embargo, esta modificación no afectará al diseño 
general, pues el esquema se asemeja a lo que se tendrá en realidad. Además, los 
cuatro tanques de propulsante incorporan válvulas pirotécnicas que los aíslan del 
sistema de presurización. 
Se puede ver que el sistema secundario estará compuesto por doce 
impulsores. En realidad, el satélite actuará con seis de ellos, que serán los 
primarios, mientras que reservará los otros seis para tener redundancias ante 
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posibles problemas. En la Figura 17 se identifican como set A y set B. Los seis 
impulsores se encargarán de las maniobras de control orbital y de mantener la 
actitud correcta. Para cumplir con ambas funciones se deberán situar en zonas 
concretas que posibiliten crear momentos alrededor del centro de masas del 
satélite. 
Las líneas de distribución de propulsante usan sistemas de aislamiento 
que, junto al sistema de redundancias, permitirán el funcionamiento del 
subsistema ante el fallo de la señal de entrada, ante pérdidas en los conductos o 
ante muchos de los errores más comunes. También van a prevenir la pérdida total 
del satélite ante problemas más graves que podrían poner en riesgo la misión. Las 
válvulas podrán actuar siguiendo órdenes de la unidad de procesamiento del 
satélite o ante órdenes realizadas desde las estaciones de tierra. 
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3.9. CONTROL TÉRMICO 
 
El subsistema térmico de los vehículos espaciales tiene la misión de 
controlar las temperaturas de los equipos y de la estructura del vehículo. Dicha 
misión es de vital importancia por dos razones principales. La primera es que, 
dado que cada equipo tiene un rango de temperaturas en el cual opera de forma 
óptima, interesará mantenerlo en dicho rango cuando esté operativo. Además, 
dado que hay muchos materiales que no tienen un coeficiente de expansión 
térmica nulo o despreciable, se deben evitar problemas derivados por su distorsión 
térmica. 
En una órbita LEO, el máximo eclipse ocurre cuando el vector Tierra-Sol 
está ubicado en el plano orbital. Para analizar los dos peores casos: 
 Cuando el satélite sobrevuela el punto subsolar, se trata del peor 
caso caliente. 
 
𝑇4 =
𝐽𝑝
4𝜎
+ (
𝐽𝑠 + 𝐽𝑎
4𝜎
) ·
𝜎
𝜖
 (48) 
 
 Durante el eclipse (𝐽𝑎 = 𝐽𝑠 = 0) se encuentra el peor caso frío. 
 
𝑇4 =
𝐽𝑝
4𝜎
 (49) 
 
Tabla 24. Valores para distintos tipos de superficies [6] 
Superficie 
Pintura 
blanca 
Pintura 
negra 
Pinta 
dorada 
𝜶 0,15 0,9 0,25 
𝝐 0,9 0,9 0,04 
 
En la Tabla 24 se muestran los valores típicos para distintas superficies. 
Como ya se ha indicado, la temperatura del satélite depende del balance entre el 
calor recibido (del exterior y de las fuentes internas) y el calor radiado al espacio. 
En realidad, cualquier balance térmico acaba calculándose mediante la resolución 
de la ecuación del calor, en la que se tendrán en cuenta los tres efectos. 
La diferencia entre los distintos modelos con los que se puede realizar un 
análisis térmico radicará en la complejidad de la modelización del satélite. Dicha 
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complejidad deberá ir acompañada, para que interese su realización, de un 
aumento significativo de la precisión de los resultados y, en general, usará valores 
aproximados obtenidos mediante modelos térmicos más sencillos. 
 
3.9.1. Satélite como radiador isotermo 
 
Este modelo es el más sencillo de todos los que estudian al satélite entero, 
y por lo tanto el menos preciso. Sin embargo los resultados que se extraen pueden 
servir de punto de partida para realizar estudios más precisos, pues será una 
primera aproximación de la temperatura media que se van a encontrar los equipos 
del satélite.  
El modelo se apoya en las siguientes hipótesis: 
 Satélite homogéneo 
 Conductividad infinita 
 Comportamiento como sólido radiante 
 Situación estacionaria 
 
Las tres primeras hipótesis acaban implicando que el modelo que se va a 
realizar va a tratar al satélite como una esfera radiante, homogénea e isoterma. 
Así, el balance energético será: 
𝑚𝐶𝑝
𝑑𝑇
𝑑𝑡
= ∑(𝐹𝑙𝑢𝑗𝑜 𝑑𝑒 𝐶𝑎𝑙𝑜𝑟) + (𝐷𝑖𝑠𝑖𝑝𝑎𝑐𝑖ó𝑛 𝐼𝑛𝑡𝑒𝑟𝑛𝑎)
𝑆
  (50) 
 
Donde 𝑚 es la masa del satélite, 𝐶𝑝 el calor específico (constante por la 
supuesta homogeneidad del satélite) y 𝑆 significa que el balance entre el flujo de 
calor que entra y el que sale se hará para una superficie de control ideal. 
A partir de esta ecuación de balance térmico se puede obtener: 
𝑚𝐶𝑝
𝑑𝑇
𝑑𝑡
= 𝛼𝑆𝜙𝜇𝑆𝐴 + 𝛼𝐴𝜙𝐴 + 𝜖𝐴𝜙𝑇 + 𝑃 − 𝜖𝐴𝜎𝑇
4 (51) 
 
Donde 𝛼𝑆 es la absortividad a la radiación del Sol, 𝜙 es la intensidad de 
flujo solar, 𝜇𝑆 es el coeficiente de aspecto solar, 𝐴 significa el área efectiva del 
satélite, 𝛼 la absortividad a la radiación del albedo, 𝜙𝐴 es el flujo proveniente del 
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albedo y 𝜙𝑇 el de la Tierra, 𝜖 es la emisividad del satélite, 𝑃 es la capacidad de 
disipación de los equipos y 𝜎 la constante de Boltzmann.  
Los tres primeros términos del segundo miembro de la ecuación 
representan el calor absorbido por el satélite de las tres fuentes principales de 
radiación externas al satélite: 
 El primero representa la radiación solar directa. Se suele tomar, 
como ya se ha indicado, como valor medio de la intensidad de 
flujo solar el valor 𝜙 =  1373 𝑊/𝑚2 . 
 El segundo y tercer término representan la radiación que le llega 
al satélite de la Tierra y del albedo respectivamente. 
La última hipótesis realizada, en la que se considera el satélite en 
condiciones estacionarias, permite que el primer término del balance térmico se 
anule, quedando: 
𝛼𝑆𝜙𝜇𝑆𝐴 + 𝛼𝐴𝜙𝐴 + 𝜖𝐴𝜙𝑇 + 𝑃 = 𝜖𝐴𝜎𝑇
4 (52) 
 
Despejando la temperatura de equilibrio del satélite se obtiene: 
𝑇𝐸 = √
𝛼𝑆𝜙𝜇𝑆𝐴 + 𝛼𝐴𝜙𝐴 + 𝜖𝐴𝜙𝑇 + 𝑃
𝜖𝐴𝜎
4
 (53) 
 
Esta ecuación permite calcular la temperatura de equilibrio del satélite si 
se conocen sus variables térmicas. El realismo del resultado obtenido dependerá 
significativamente de la elección de dichas variables. En realidad, el estado actual 
del diseño no permite una estimación fácil de algunos de los valores necesarios, 
por lo que se deberán hacer aproximaciones y suposiciones. 
Existen varios libros y estudios en los que se pueden encontrar 
aproximaciones y métodos de estimación adecuados para la ocasión. Se usarán, 
aquí, las siguientes aproximaciones extraídas [6]: 
 El calor proveniente de la radiación solar deberá tener en cuenta el flujo 
solar, el área total iluminada del satélite y su absortividad. Para el primer 
término se considera un valor de 1373 𝑊/𝑚2 (valor máximo por ser el 
correspondiente al equinoccio vernal), para el segundo un área igual a la 
mitad de la del recubrimiento estructural, de valor 49,8/2 𝑚2, y para el 
último término se supondrá que la absortividad media es de 0,5. 
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 El calor disipado por el satélite tendrá en cuenta dos equipos 
principalmente, para la disipación de calor. Estos dos equipos son, por su 
capacidad de generar calor, las baterías y los TWTAs. El calor disipado por 
las baterías no es constante, sino que solo disipan potencia cuando están 
cargadas, ya que el regulador shunt funciona en este caso como una 
resistencia. Se elige un valor de 230 𝑊 para la potencia que disipa la 
batería y un valor de 1500 𝑊 para la potencia que disipan los TWTAs. 
Así, aplicando lo expuesto se obtiene: 
 
𝑞𝑟𝑎𝑑, 𝑆𝑜𝑙 =  17094 𝑊 (54) 
𝑞𝑑𝑖𝑠𝑖𝑝𝑎𝑑𝑜 =  1730 𝑊 (55) 
 
Y teniendo en cuenta que usando 𝜀 =  0,8 y que 𝜎 =  5,67 · 10−8 se puede 
resolver el problema. Con estos valores se está en disposición de estimar las 
temperaturas máxima y mínima para el satélite.  
La temperatura máxima se obtiene considerando todas las fuentes 
anteriores de calor, mientras que la mínima se obtiene en condiciones de eclipse 
(se ha tomado un valor medio de 5,2𝑊/𝑚2 durante los eclipses) por desaparecer 
la contribución de la radiación proveniente del Sol. 
𝑇𝑚𝑎𝑥 = √
17094 + 1730
49,8 · 5,67 · 10−8 · 0,8
= 302,13 º𝐾 (56) 
 
𝑇𝑚𝑖𝑛 = √
5,2 · 0,5 · 49,8 + 1500
49,8 · 5,67 · 10−8 · 0,8
= 163,8 º𝐾 (57) 
 
Estos primeros resultados son estimativos pero dan una idea de la enorme 
diferencia de temperatura que puede tener el satélite, sin ayuda de elementos de 
control térmico. Se puede ver que la temperatura máxima está en un rango 
correcto pero que la mínima se encuentra muy alejada de las temperaturas 
requeridas por los equipos. 
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3.9.2. Diseño 
 
Una vez terminado el análisis térmico del satélite, queda diseñar el 
subsistema. Los elementos de control térmico pueden dividirse en pasivos y 
activos en función de los recursos que usen. 
 Un elemento de control pasivo no tiene partes móviles, fluidos en 
movimiento, ni entradas de potencia eléctrica. Mantendrá la 
temperatura de los distintos componentes dentro de los límites 
especificados controlando las vías conductivas y radiativas, usando 
configuraciones geométricas adecuadas y explotando las propiedades 
termo-ópticas de las superficies. 
 
 Un elemento de control activo utiliza instrumentos mecánicos o 
termoeléctricos que precisan energía o tienen partes móviles. Suelen 
ser más sofisticados y más caros, pero a veces no se puede prescindir 
de ellos. 
El diseño del subsistema térmico se realizará usando el mayor número de 
sistemas de control térmico pasivos. Se introducirán controles activos cuando no 
quede más remedio, ya sea porque algún equipo requiera un control 
extremadamente preciso (con tolerancias de variación térmica muy bajas) o 
porque sea necesario evacuar grandes cantidades de energía. 
Van a usarse medios pasivos, como recubrimientos superficiales y 
aislamientos térmicos, y medios activos, concretamente calentadores y 
radiadores. Esta combinación de medios permite mantener la temperatura 
adecuada de los elementos del satélite, y minimizar el uso de elementos activos 
que consumen parte de la potencia generada. 
La parte interna del satélite en la que se alojan los depósitos de 
combustible y la mayor parte de los equipos deberá estar controlada 
térmicamente. Para este fin se van a usar mantas aislantes (aislamientos 
multicapa) y calentadores. 
A veces conviene que el contacto con los paneles exteriores sea mediante 
persianas térmicas que se abrirán o cerrarán en función de las necesidades de 
cada momento. 
Los recubrimientos superficiales se deberán aplicar a las caras de los 
paneles que están en contacto con el exterior y a las que sirvan de soporte a los 
calentadores. Además, se adaptarán las características del acoplamiento radiativo 
con el medio exterior mediante pintura blanca y recubrimientos especiales, 
75 
mientras que en el caso de los soportes de calentadores interesará usar pintura 
negra. 
En cuanto a los radiadores, se colocarán en las caras Norte y Sur dado 
que son las caras que tienen menor incidencia solar. Los calentadores estarán 
controlados automáticamente mediante termostatos. Un peso típico para uno de 
estos radiadores será de unos 20 𝑘𝑔. 
Se van a precisar calentadores en la zona interna que alberga los depósitos 
y en el compartimento destinado a alojar las baterías. Se van a usar tres 
calentadores, dos para la zona de los depósitos (parte superior) que irán en las 
paredes internas de las placas exteriores, y uno para las baterías. Los 
calentadores que se van a usar pesan unos 5 𝑘𝑔 cada uno. 
También se van a cubrir las antenas con un escudo solar para mantenerlas 
dentro de los límites de temperatura de funcionamiento y para minimizar la 
transferencia de calor desde y hacia el satélite. Estas antenas se albergarán en la 
cara que apuntará a la tierra. 
 Por lo tanto, el peso aproximado de este subsistema será: 
𝑀𝑇 = 𝑀𝑟𝑎𝑑𝑖𝑎𝑑𝑜𝑟𝑒𝑠 + 𝑀𝑐𝑎𝑙𝑒𝑛𝑡𝑎𝑑𝑜𝑟𝑒 + 𝑀𝑜𝑡𝑟𝑜𝑠 = 40 + 15 + 20 (58) 
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3.10. SUBSISTEMA ESTRUCTURAL 
 
La estructura del satélite rodea a todos los equipos y subsistemas y los 
protege de las fuerzas, vibraciones y aceleraciones a los que éstos puedan verse 
sometidos, por lo que debe ser duradera, resistente y ligera. La estructura de un 
satélite puede ser de distintos tipos dependiendo de la misión, la carga de pago y 
el resto de los subsistemas. 
Las principales funciones de este subsistema, por tanto, son: 
 Procurar superficie y volumen para albergar y posicionar al resto de 
los equipos. 
 Soportar los grandes esfuerzos que aparecen durante el 
lanzamiento. 
 Proporcionar rigidez 
 Permitir la disipación de potencia al espacio. 
El material que seleccionado es una aleación de aluminio típica muy 
habitual en este tipo de aplicaciones aeroespaciales, el Aluminio 7075 T-6. La  
Tabla 25 presenta las propiedades más relevantes del Aluminio 7075 T6. Se ha 
elegido esta aleación de aluminio por ser un metal ligero de gran resistencia, 
barato y de fácil fabricación. También se va a usar un material compuesto, el 
Grafito/Epoxi, para la parte de la estructura que soporte las antenas ya que se 
requiere, en esa zona, un material que sufra bajas distorsiones térmicas. 
Tabla 25. Propiedades del Aluminio 7075 T-6 
Propiedades del Aluminio 7075 T-6 
Densidad (𝒌𝒈/𝒎𝟑) 2800 
Módulo de Young (𝑮𝑷𝒂) 70 
Coeficiente de Poisson 0.33 
Límite elástico (𝑴𝑷𝒂) 503 
Tensión última permisible (𝑴𝑷𝒂) 543 
Tensión límite de compresión (𝑴𝑷𝒂) 493 
Tensión máxima de cortadura (𝑴𝑷𝒂) 260 
Conductividad térmica (𝑾/𝒎𝑲) 160 
Coeficiente de expansión térmica (𝒎/𝒎/º𝑪) 22,6 · 10−6  
 
Actualmente se están desarrollando nuevos materiales, llamados 
materiales avanzados, que proporcionan la posibilidad de construir satélites con 
buenas características estructurales pero más ligeros. También interesa el 
desarrollo de materiales que tengan una conductividad térmica alta con un bajo 
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coeficiente de expansión térmica. En muchos casos, estos materiales no pueden 
ser usados por su gran coste, pero en ocasiones la necesidad de encontrar 
solución a ciertos problemas de diseño obliga a su uso. 
 
3.10.1. Primera aproximación de la masa 
 
Para realizar la primera aproximación a la masa del subsistema estructural 
se empleará la siguiente relación, que presupone una dependencia de 
proporcionalidad entre la masa del subsistema de estructura (𝑀𝑆𝐸) y la masa de 
separación del satélite: 
𝑀𝑆𝐸 = 𝐶𝑆𝑇 · 𝑀𝑠𝑒𝑝𝑎𝑟𝑎𝑐𝑖ó𝑛 (59) 
Donde 𝐶𝑆𝑇 es un coeficiente empírico. Aplicando esta expresión con el valor 
del coeficiente empírico correspondiente a un satélite estabilizado en los tres ejes, 
𝐶𝑆𝑇  =  0,087, y usando la masa inicial del satélite encontrada en el apartado 3.1: 
𝑀𝑆𝑇 = 348 𝑘𝑔 (60) 
 
3.10.2. Distribución estructural 
 
La estructura básica, como la de muchos de los satélites meteorológicos 
estabilizados en tres ejes, será un cilindro central rodeado de cuatro placas en 
forma de cruz y cuatro más, laterales, que encierran a la estructura interna. 
Además tendrá tapas en los dos extremos y otra que se encargará de dividir a la 
parte interna en dos. 
El cilindro suele usarse como núcleo central del sistema estructural por ser 
capaz de soportar los esfuerzos de torsión a los que se ve sometido el satélite. 
Por su parte las placas de aluminio interiores (las que tienen disposición 
cruciforme) tienen como misión soportar los esfuerzos de cortadura mientras que 
el objetivo de las exteriores es, principalmente, proteger a los equipos interiores 
del satélite y dar forma al conjunto. La placa horizontal interna va a servir para 
dividir el espacio en dos partes y aislar térmicamente la parte baja, en la que irán 
alojadas las baterías. 
Tanto el cilindro central como las placas estarán conformadas en Aluminio 
7075 T6 y deberán tener un espesor entre los 4 y los 8 milímetros. El material 
seleccionado es típico en aplicaciones espaciales ya que reúne unas propiedades 
muy interesantes con un peso moderado, facilidad de fabricación y un buen precio. 
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Las dimensiones vendrán impuestas por la cantidad de propulsante que se 
vaya a cargar ya que los depósitos irán alojados en el espacio que quede entre el 
cilindro central y las placas que conformen el cubo. 
A continuación se calculará la manera en que se van a alojar los depósitos 
para poder determinar la forma y dimensiones finales de la estructura básica. 
Estimando la masa de propulsante de algunas de las maniobras básicas (tomando 
como ejemplo otras misiones de características similares), se puede calcular la 
masa nominal total de combustible que va a llevar el satélite: 
𝑀𝑝𝑟𝑜𝑝 𝑛𝑜𝑚.  𝑇𝑂𝑇𝐴𝐿 = 𝑀𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑓𝑒𝑟𝑒𝑛𝑐𝑖𝑎 + 𝑀𝑒𝑟𝑟𝑜𝑟𝑒𝑠 + 𝑀𝑐𝑜𝑛𝑡𝑟𝑜𝑙 ≈ 2470 𝑘𝑔 (61) 
 
Esta masa no es exactamente la que se va a embarcar en el satélite ya 
que se deben tener en cuenta ciertos márgenes de seguridad y se debe contar 
con propulsante para hacer frente a problemas inesperados. Así, al valor nominal 
se le suele sumar: 
 Tolerancia actuaciones por debajo de las nominales: 0,5% nominal 
 Tolerancia operaciones por debajo de las nominales: 0,25% 
nominal 
 Propulsante para la misión: 4% nominal 
 Propulsante para contingencias: 4% nominal 
 Margen de incertidumbre: 0,5% nominal 
Con estos datos se acaba obteniendo, como masa de propulsante total: 
𝑀𝑝𝑟𝑜𝑝 𝑇𝑂𝑇𝐴𝐿 = 𝑀𝑝𝑟𝑜𝑝 𝑛𝑜𝑚.  𝑇𝑂𝑇𝐴𝐿 + 𝑀𝑡𝑜𝑙𝑒𝑟𝑎𝑛𝑐𝑖𝑎𝑠 + 𝑀𝑚𝑖𝑠𝑖ó𝑛 + 𝑀𝑐𝑜𝑛𝑡𝑖𝑛𝑔𝑒𝑛𝑐𝑖𝑎𝑠
+ 𝑀𝑖𝑛𝑐𝑒𝑟𝑡𝑖𝑑𝑢𝑚𝑏𝑟𝑒 ≈ 2710 𝑘𝑔 
(62) 
 
Así, para el dimensionado de los depósitos, se partirá de los 2710 𝑘𝑔 de 
bipropulsante que se deberán embarcar. Para calcular la masa de oxidante y la 
de combustible por separado, se usará el dato de que para un dosado óptimo la 
relación de gastos másicos deberá ser: 
?̇?𝑁2𝑂4 = 2,16 · ?̇?𝑀𝑀𝐻 → 𝑚𝑁2𝑂4 = 2,16 · 𝑚𝑀𝑀𝐻 (63) 
 
Así, sustituyendo las densidades, 𝜌𝑁2𝑂4 = 1430 𝑘𝑔/𝑚
3 y 𝜌𝑀𝑀𝐻 = 𝑘𝑔/𝑚
3, 
se va a encontrar la relación de volúmenes: 
𝑉𝑁2𝑂4 = 1,31 · 𝑉𝑀𝑀𝐻 (64) 
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Con las ecuaciones anteriores se puede obtener las masas y los 
volúmenes que se deberán embarcar en el satélite: 
𝑚𝑁2𝑂4 = 1851,60 𝑘𝑔 → 𝑉𝑁2𝑂4 = 1,2906 𝑚
3 (65) 
𝑚𝑀𝑀𝐻 = 859,43 𝑘𝑔 → 𝑉𝑀𝑀𝐻 = 0,9935 𝑚
3 (66) 
 
Los depósitos que van a llevar el propulsante podrán ser de varias formas 
y tamaños. La mejor forma, por consideraciones estructurales, es la esférica y, 
dado la gran cantidad de propulsante a embarcar, se usarán dos depósitos para 
el combustible y para el oxidante. Para usar depósitos circulares, deberán tener 
un radio de: 
𝑉𝑑𝑒𝑝ó𝑠𝑖𝑡𝑜 𝑁2𝑂4 = 0,6453 𝑚
3 → 𝑅𝑑𝑒𝑝ó𝑠𝑖𝑡𝑜 𝑁2𝑂4 = 0,5361 𝑚 (67) 
𝑉𝑑𝑒𝑝ó𝑠𝑖𝑡𝑜 𝑀𝑀𝐻 = 0,4968 𝑚
3 → 𝑅𝑑𝑒𝑝ó𝑠𝑖𝑡𝑜 𝑀𝑀𝐻 = 0,4913 𝑚 (68) 
 
Se ve que los depósitos dimensionantes serán los de 𝑁2𝑂4 y que tendrán 
un diámetro de más de un metro. Normalmente, los satélites que tienen que 
embarcar una cantidad de propulsante tan grande no usan depósitos de forma 
esférica, pues los radios necesarios son muy grandes. Una buena alternativa es 
la de usar depósitos cilíndricos con casquetes esféricos en los extremos. Con esta 
forma los depósitos son más largos pero menos anchos y se adaptan mejor a la 
forma del satélite. 
Se van a usar, por tanto, depósitos cilíndricos de un radio que interese y 
de la altura necesaria para contener el volumen apropiado. Se puede tomar, a la 
vista de tamaños típicos de depósitos de propulsantes, un radio 𝑅𝑑𝑒𝑝ó𝑠𝑖𝑡𝑜 =  0.4𝑚. 
Así, obtenemos: 
𝑉𝑑𝑒𝑝ó𝑠𝑖𝑡𝑜 = 𝐿 · 𝜋 · 𝑅𝑑𝑒𝑝ó𝑠𝑖𝑡𝑜
2 +
4
3
· 𝜋 · 𝑅𝑑𝑒𝑝ó𝑠𝑖𝑡𝑜
3  (69) 
 
𝑅𝑑𝑒𝑝ó𝑠𝑖𝑡𝑜 = 0,4 𝑚 → 𝐿 = 0,75 𝑚 (70) 
 
En la Figura 18 se puede ver la forma de uno de los depósitos que se 
acaban de dimensionar y sus dimensiones. 
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Figura 18. Depósitos de combustible 
 
En realidad se van a embarcar cuatro depósitos, dos para el combustible y 
dos para el oxidante. Los depósitos deberán estar construidos con Titanio para 
evitar la corrosión que produce el propulsante. En concreto se usarán depósitos 
de una aleación de Titanio, 𝑇𝑖 − 6𝐴𝑙 − 4𝑉, muy usada para este tipo de 
aplicaciones. 
También se debe embarcar un depósito para albergar el gas presurizante 
necesario durante el lanzamiento. Como ya se ha hablado anteriormente, va a 
usarse Helio, que posee las siguientes propiedades: 𝑀∗  =  4,003 𝑘𝑔/𝑘𝑚𝑜𝑙 y 
𝑅𝐻𝑒  =  2077 𝐽/𝑘𝑔º𝐾. 
Para dimensionar el depósito de Helio se va a usar un desarrollo que se 
puede encontrar en [27]. Dicho desarrollo aplica un balance energético al sistema 
propulsivo (propulsante más presurizante) obteniendo así una relación que 
permite encontrar la masa de presurizante requerida: 
𝑚𝐻𝑒 =
𝑃𝑃𝑉𝑃
𝑅𝑇𝑖
(
𝛾𝐻𝑒
1 − 𝑃𝑔/𝑃𝑖
) (71) 
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Donde 𝑃𝑃 es la presión del tanque de propulsante y vale unos 200 𝑝𝑠𝑖, 𝑉𝑃 
es el volumen de propulsante, 𝑇𝑖 es la temperatura inicial del gas que valdrá unos 
300 º𝐾, 𝛾𝐻𝑒 es la relación de calores específicos del Helio que vale 1,665 y, 
finalmente, 𝑃𝑖 y 𝑃𝑔 son la presión inicial y la final en el depósito de Helio y valen 
4000 𝑝𝑠𝑖 y 400 𝑝𝑠𝑖 respectivamente. Entonces: 
𝑚𝐻𝑒 = 5,045 𝑘𝑔 (72) 
 
Para encontrar el volumen que ocupará dicha masa de Helio, se usará la 
ecuación de los gases ideales, obteniéndose: 
𝑉𝐻𝑒 =
𝑛𝐻𝑒 · 𝑅 · 𝑇𝑚𝑒𝑑𝑖𝑎 𝑑𝑒𝑝ó𝑠𝑖𝑡𝑜
𝑃0
= 0,10327 𝑚3 (73) 
 
Donde se ha tomado la temperatura media en el depósito como 295 º𝐾 y 
la presión inicial igual a 300 𝑏𝑎𝑟, por ser valores típicos sacados de las 
especificaciones de un depósito comercial. 
Una vez se ha encontrado el volumen de Helio necesario que permite 
decidir la forma del depósito, se calculará primero el radio que deberá tener si se 
diseña completamente esférico y posteriormente se valorará la conveniencia de 
esa forma u otra. 
𝑉𝑑𝑒𝑝ó𝑠𝑖𝑡𝑜 𝐻𝑒 = 0,10327 𝑚
3 → 𝑅𝑑𝑒𝑝ó𝑠𝑖𝑡𝑜 𝐻𝑒 = 0,2685 𝑚 (74) 
 
Las dimensiones de este depósito esférico permiten que sea una opción 
viable, por lo que se va embarcar con esta forma. En la Figura 19 se puede ver la 
forma del depósito de Helio y las dimensiones que éste va a tener. 
 
Figura 19. Depósito de Helio 
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Para decidir la colocación de los depósitos se deben tener en cuenta una 
serie de elementos importantes. La primera cosa es que la disposición de los 
elementos en el interior del satélite va a ser de vital importancia a la hora de 
diseñar las operaciones del control de actitud y, en menor medida, de órbita. Esto 
es así porque de dicha disposición depende la posición del centro de masas y de 
los ejes principales de inercia del conjunto. Así, se debe tratar de mantener una 
configuración lo más simétrica posible. Dado que se tienen depósitos de distinto 
peso, su colocación va a ser importante. También se recomienda que los 
depósitos se encuentren lo máximo de separados de las paredes externas de la 
estructura. 
Con los datos que se tienen se puede calcular el espesor de las placas que 
van a componer el satélite. Si se calcula el área total de las superficies que van a 
conformar la estructura se obtiene: 
𝑆𝑇𝑂𝑇𝐴𝐿 = 62,024 𝑚
3 ≈ 62 𝑚2 (75) 
 
Así, teniendo en cuenta que se estimó que la masa del subsistema 
estructural era 𝑀𝑆𝑇 = 435 𝑘𝑔, se puede estimar que el espesor de las placas que 
forman la estructura del satélite deberá ser: 
𝑡 =
𝑀𝑆𝑇
𝜌𝐴𝑙𝑆𝑇𝑂𝑇𝐴𝐿
= 2,8 𝑚𝑚 (76) 
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3.11. TELEMEDIDA, TELEMANDO Y COMUNICACIONES 
 
El subsistema de telemedida, telemando y comunicaciones permite las 
funciones relacionadas con el flujo bidireccional de información entre el satélite y 
sus estaciones de tierra. Se denomina telemando al enlace ascendente, en el que 
las estaciones de tierra envían comandos e instrucciones al satélite. Se denomina 
telemetría al enlace descendente mediante el cual se recibe en las estaciones de 
tierra datos que permitirán conocer el estado general del satélite. 
La misión, la órbita, el tipo de carga de pago y la selección de las 
estaciones de tierra jugarán un papel determinante en el diseño del subsistema. 
Así, se deberán plantear soluciones muy distintas si se está tratando con un 
satélite geoestacionario, con un satélite en órbita LEO o con la ISS.  
El principal problema de los satélites que se encuentran en órbita LEO es 
que solo dispone de unos pocos minutos para intercambiar datos en cada paso 
por la tierra, por lo que deberá tener un sofisticado sistema de procesado a bordo 
y unas velocidades de transferencia muy elevadas. 
El subsistema de telemedida y telemando proporciona, como se ha 
indicado, enlaces de subida y bajada del satélite a las estaciones de tierra pero, 
además, permite determinar la situación del satélite en todo momento. Las 
principales funciones del subsistema de telemedida y telemando englobarán, en 
definitiva, cuatro aspectos:  
 Enlace ascendente que involucra la recepción, la 
decodificación, la validación y la distribución de los comandos y 
datos enviados desde tierra. Los comandos podrán ser 
ejecutados inmediatamente o con un tiempo de demora 
especificado. 
 
 Enlace descendente de datos que ayuden a conocer el estado 
de los distintos subsistemas y del satélite en general. Dicha 
información será adquirida por el procesador de datos de 
abordo y deberá ser multiplexada, formateada, modulada y 
transmitida a las estaciones de tierra para  su estudio y análisis. 
 
 Conocimiento, desde una estación de tierra, de la distancia a la 
que se encuentra el satélite. Interesará tener la información 
sobre las características de la órbita del satélite, su velocidad 
radial y su aceleración. 
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 Adquisición de información de a bordo del satélite para que 
sean transmitidos a tierra así como tratamiento y distribución de 
las órdenes provenientes de las estaciones. Dicha función se 
centraliza desde un procesador de a bordo y es imprescindible 
para las tres anteriores. 
Los comandos son recibidos, típicamente, en forma de enlaces de banda 
S o Ku y son decodificados y puestos en una cola para su posterior aplicación o 
para su distribución a algún otro subsistema. Algunos subsistemas o equipos, 
como por ejemplo los equipos de despliegue, no requieren comandos para su 
funcionamiento, pero son cruciales para la transmisión de datos. Otros, sin 
embargo serán usuarios de las transmisiones pero no jugarán un papel clave en 
el desarrollo de la misión.  
A veces se añade un enlace independiente para los datos que implican a 
la carga de pago, pues estos requieren mayor capacidad. En estos casos suele 
usarse la banda X o la Ka.  
El subsistema suele tener la posibilidad de trabajar en distintos modos. 
Dichos modos dependen del satélite, de la órbita y de la misión pero, para un 
satélite LEO serán el modo de transferencia, el normal y el llamado modo seguro. 
Durante la transferencia orbital se deberá usar un sistema de transmisión 
y de recepción de datos que asegure su continuidad en las condiciones orbitales 
y de actitud previstas. Se puede usar, como será el caso para el satélite en diseño, 
una antena omnidireccional que permita la operación del subsistema con 
independencia de la orientación del satélite. Se operará con un modo especial 
para los enlaces de subida, y de este modo asegurar el control de la maniobra de 
transferencia, y con un modo normal para los de bajada. 
Después de la puesta en servicio del satélite y suponiendo que no van a 
existir problemas que obliguen al uso de un modo seguro, se pasará a usar el 
modo normal. En dicho modo se podrá seguir usando la antena omnidireccional 
para la recepción y la transmisión o podrá pasarse a usar alguna otra antena 
alternativa que apunte constantemente a la tierra. También se suele activar el 
modo de autentificación. 
La aparición de problemas graves debe activar el modo seguro de 
funcionamiento. Dicho modo suele ser la reacción ante una variada gama de 
problemas y puede activarse desde tierra o de manera automática por la 
computadora de a bordo. Actuaciones típicas serán el retorno a una configuración 
parecida a la usada durante la transferencia o la priorización de ciertos datos de 
telemedida. 
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3.11.1. Telemedida 
 
La información que se transmitirá a la tierra a través de la unidad de 
telemedida será: 
 Estado de la configuración y parámetros de ingeniería. 
 Datos de los sensores de entorno. 
 Estado del control automático de ganancia para cada receptor. 
 Potencia RF para cada transmisor. 
 Parámetros eléctricos de los distintos sistemas. 
 Voltajes de los módulos eléctricos críticos. 
 Estado on-off de los equipos y calentadores que lo precisen. 
 Temperaturas de todos los puntos clave. 
 Parámetros de determinación de actitud y de control del satélite. 
 Parámetros de sincronización, de identificación, y otros parámetros 
de control. 
 
3.11.2. Telemando 
 
Las funciones de la unidad de telecomando son: 
 Recibir los comandos enviados desde las estaciones de tierra. 
 Decodificar y autentificar las señales de dichos comandos. 
 Distribuir la información procesada. 
 Ejecutar los telecomandos. 
 
3.11.3. Diseño 
 
El diseño del subsistema de telemedida y telemando del satélite se ha 
realizado atendiendo a una configuración clásica para los satélites 
meteorológicos. En realidad, el subsistema que se está tratando suele estar, para 
satélites comunes, bastante estandarizado. Así, cuando se diseña un satélite 
nuevo suele intentarse la utilización de un subsistema de telemedida y telemando 
que ya se haya probado en otros satélites y que no requiera modificaciones para 
cumplir las funciones encomendadas. Al final se suelen realizar algunas 
modificaciones para optimizar las prestaciones desde el punto de vista de su 
velocidad, potencia, peso o volumen. 
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En general, su tamaño y peso serán directamente proporcionales a la 
complejidad del satélite. Cuantos más subsistemas tenga éste, se requerirá más 
capacidad de control, de monitorización y de actuación mediante comandos. 
Generalmente, el subsistema podrá dividirse en dos partes: la sección de radio 
frecuencia y la sección de procesado de datos. 
La sección de radio frecuencia incluye los siguientes elementos: 
 Una antena omnidireccional de banda S a partir de dos antenas 
orientadas según las caras +Y y -Y del satélite. 
 Dos transpondedores de banda S,  con capacidad de  
transmisión y de recepción cada uno. 
 Una antena de bocina de banda Ku, montada en la cara +X del 
satélite. 
 Dos receptores de banda Ku. 
 Cuatro transmisores de banda Ku. 
 Un triplexer. 
 Cableado y acopladores de radiofrecuencia. 
 
La antena omnidireccional se usará cuando el satélite no esté orientado 
correctamente hacia la tierra, como pasará durante la transferencia o ante algún 
problema o imprevisto. Durante el funcionamiento normal del satélite, se usará la 
antena de bocina que apuntará a la zona de cobertura del satélite. 
El triplex es un dispositivo que va a permitir la operación simultánea de los 
transmisores, los receptores y del dispositivo de adquisición que se encargará de 
determinar los parámetros de la órbita durante el servicio en la órbita 
heliosíncrona. 
La sección de procesado de datos incluye los siguientes elementos: 
 La unidad central de interfaces (CIU) 
 Las unidades remotas de interface (RIU) 
 Los dos buses redundantes del procesador de datos de abordo 
(OBDH) 
 La  interface con la carga de pago (PIU) 
La sección de procesado de datos llevará a cabo la decodificación y la 
distribución de los comandos y los datos recibidos de las estaciones de tierra. 
Además se encargará de la adquisición de la información de a bordo, de su 
tratamiento y de su transmisión a tierra. Además, será capaz de proporcionar la 
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computación necesaria para la gestión y ejecución de los programas de aplicación 
y la sincronización de los procesos y operaciones de a bordo (ver Figura 20). 
 
Figura 20. Configuración subsistema telemetría y telemando [17] 
  
En resumen, las principales características de las dos unidades se detallan 
en la Tabla 26, basadas en satélites de similares características [8]. 
Tabla 26. Características del subsistema 
UNIDAD DE TELEMEDIDA UNIDAD DE TELECOMANDO 
Unidad con completa redundancia Unidad con completa redundancia 
Velocidad de 2000 bits/s Velocidad de 250 bits/s 
Frecuencia S: 2 GHz Frecuencia S: 2 GHz 
Frecuencia Ku: 13 GHz Frecuencia Ku: 13 GHz 
Capacidad para trabajar con modos 
normal y dwell simultáneamente 
Sistema de encriptado 
Capacidad de telemetría y adquisición 
simultáneas 
Capacidad de telecomando y 
adquisición simultáneas 
Modulación: PCM, BPSK y PM Modulación: PM 
88 
Con lo que se ha visto en este apartado, y teniendo en cuenta que la 
mayoría de los equipos son estándar para satélites meteorológicos similares, se 
tiene: 
𝑀𝑎𝑛𝑡𝑒𝑛𝑎𝑠 + 𝑀𝑔𝑢í𝑎𝑠 + 𝑀𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑑𝑢𝑐𝑡𝑜𝑟𝑒𝑠 + 𝑀𝑟𝑒𝑠𝑡𝑜 ≃ 75 𝑘𝑔 (77) 
 
 En la Figura 25 y la Figura 26 se muestran todas las características del 
sistema de radiofrecuencia (link Budget), en el que se muestra con detalle todos 
los valores que usarán las antenas de la constelación de satélites. 
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3.12. SUBSISTEMA CARGA DE PAGO 
 
En esta sección se acometerá el diseño de la carga de pago del satélite. 
La carga de pago y sus requisitos operacionales están presentes en cada uno de 
los subsistemas, pues todo el diseño de la misión ha estado destinado a cubrir sus 
necesidades. 
El satélite que se está diseñando es un satélite meteorológico. Por tanto, 
la calidad de los instrumentos a bordo será determinante para conseguir imágenes 
de gran calidad y poder hacer predicciones más ajustadas. El objetivo de la 
constelación es que esté dotada de los avances tecnológicos más actuales en el 
campo de la meteorología, aumentando la precisión y fiabilidad de los datos. En 
la Tabla 27 se resumen las características de estudio. 
Tabla 27. Parámetros a medir con la constelación de satélites. 
Objeto de estudio Mediciones 
Vientos 
Vientos oceánicos, velocidad y dirección. 
Vientos solares. 
Radiación 
Temperatura y humedad atmosférica, espesor 
capa de hielo, humedad del suelo y 
concentración del hielo marino. En el campo 
infrarrojo, medir perfiles de temperatura, altura 
de las nubes y el albedo de la superficie. 
Imágenes Tierra, agua y nubes. 
Estudio medio ambiente Datos meteorológicos e hidrológicos. 
Emergencia Procesar señales de emergencia de balizas. 
Ozono Seguimiento del ozono atmosférico. 
 
Después de buscar las opciones tecnológicas más avanzadas, se 
emplearán los instrumentos que se describen a continuación. 
 
3.12.1. ISS-RapidScat 
 
El instrumento ISS-RapidScat es un reemplazo rápido y rentable que se ha 
diseñado para el satélite QuikScat [36] de la NASA en 2014, que supervisa los 
vientos del océano para proporcionar medidas esenciales que se utilizan en las 
predicciones meteorológicas, incluida la vigilancia de huracanes. 
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El instrumento ISS-RapidScat se ha utilizado a bordo de la Estación 
Espacial Internacional y mide la velocidad y dirección del viento en la superficie 
del océano de la Tierra. 
 
3.12.2. AMSU-A1/A2 
 
La Unidad Avanzada de Sondeo con Microondas [37] es uno de los 
complemento de los instrumentos americanos proporcionados para volar en el 
MetOp. 
El AMSU-A1/A2 realiza medidas de la radiación en el espectro de 
microondas. Los datos de este instrumento se utilizan junto con el instrumento de 
alta resolución Sonda Infrarroja (ISCR) para calcular la temperatura y humedad 
atmosféricas de la superficie de la Tierra a la estratosfera superior, 
aproximadamente a unos 50 𝑘𝑚 de altitud. Los datos se utilizan para proporcionar 
mediciones sobre las precipitaciones y la superficie, incluyendo espesores de 
hielo, la concentración del hielo marino y la humedad del suelo. 
 
3.12.3. HIRS/4 
 
El instrumento de radiación infrarroja de alta resolución [38] es uno de los 
instrumentos creado por la Administración Oceánica y Atmosférica Nacional 
(NOAA). Es un instrumento hecho para medir perfiles de temperatura, humedad, 
altura de las nubes y el albedo de la superficie. 
HIRS se usa para medir: temperaturas de la superficie del océano, los 
niveles totales de ozono atmosférico, agua que puede precipitar, altura de las 
nubes y el albedo. 
 
3.12.4. AVHRR/3 
 
El AVHRR [39] es uno de los instrumentos americanos proporcionados por 
NOAA. 
El AVHRR/3 escanea la superficie de la Tierra en seis bandas espectrales 
en el rango de 0,58 a 12,5 𝑚𝑖𝑐𝑟𝑎𝑠. Proporciona de día y noche las imágenes de la 
tierra, el agua y las nubes, así como las medidas de la temperatura superficial del 
mar, el hielo, la nieve y la cubierta vegetal. 
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El AVHRR/3 es un radiómetro de imágenes de seis canales que detecta la 
energía (IR) visible e infrarroja del espectro electromagnético. El instrumento mide 
la energía solar (visible e infrarrojo cercano) y la radiación de energía térmica a 
partir de la tierra, el mar, las nubes y la atmósfera. El instrumento tiene un campo 
de visión instantáneo (IFOV) de 1,3 · 10−3 𝑟𝑎𝑑, y proporciona una resolución 
espacial nominal de 1,1 𝑘𝑚 en la dirección nadir. También tiene un espejo de 
escaneo elíptico que gira continuamente. 
 
3.12.5. A-DCS 
 
El objetivo del Sistema Avanzado de Recogida de Datos (A-DCS) es 
proporcionar datos ambientales y de servicios de localización Doppler con el 
objetivo básico de estudiar y proteger el medio ambiente de la Tierra. 
A-DCS [40] recoge datos de unos transmisores de plataforma (PTT) 
situados por tierra y el océano en la frecuencia UHF. Actualmente hay más de 
5000 plataformas ambientales repartidas por todo el mundo. Los PTT situados en 
boyas transmiten datos oceanográficos, y los PTT que están en algunos buques 
transmiten datos meteorológicos y oceanográficos. Además, los PTT terrestres 
proporcionan datos meteorológicos e hidrológicos, y los localizados en globos 
aportan información atmosférica. En la Figura 21 se muestra un diagrama de 
bloques funcional del sistema A-DCS. 
 
Figura 21. Diagrama de bloques del A-DCS [40] 
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3.12.6. SEM 
 
El Monitor de Medio Ambiente Espacial (SEM-2) [41] es un espectrómetro 
creado por NOAA que proporciona mediciones para determinar la intensidad de 
los cinturones de radiación terrestre y el flujo de partículas cargadas en la altitud 
del satélite (en nuestro caso de 700 𝑘𝑚). Proporciona datos de los fenómenos 
terrestres solares y también avisa de algunos vientos solares que puedan 
perjudicar la comunicación a larga distancia, a las operaciones a gran altitud, daño 
a los circuitos del satélite y paneles solares, o causar cambios en la fricción y el 
par magnético de los satélites. 
 
3.12.7. SARP 
 
El procesador de búsqueda y rescate (SARP) [42] recibe y procesa las 
señales de emergencia de las balizas de 406 𝑀𝐻𝑧 en las aeronaves y los buques 
que se encuentran en peligro, y se determina el nombre, la frecuencia y tiempo de 
la señal. Estos datos pre-procesados se incorporan después en tiempo real para 
el instrumento repetidor de búsqueda y rescate (SARR) para su traslado inmediato 
al SARSAT (Búsqueda y Salvamento por Satélite). Esto significa que con una 
baliza de 406 𝑀𝐻𝑧, un mensaje de socorro se puede enviar a las autoridades 
competentes de cualquier lugar del mundo en muy poco tiempo. En la Figura 22 
se muestra un esquema del funcionamiento básico del SARP. 
 
Figura 22. Esquema del instrumento SARP [42] 
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3.12.8. MHS 
 
El sensor de humedad (MHS) [43] tiene cinco canales y un radiómetro de 
microondas diseñado para escanear la atmósfera para medir la radiación de 
microondas que se desprende de la Tierra en las bandas de frecuencia 
específicas. La humedad en la atmósfera, el hielo, el techo de nubes, la lluvia y la 
nieve atenúan la radiación de microondas emitida por la superficie de la Tierra. A 
partir de las observaciones realizadas por el MHS se obtiene una imagen detallada 
de la humedad del aire a diferentes altitudes. Además, se puede determinar la 
temperatura en la superficie de la Tierra. 
El MHS funciona junto a otros cuatro instrumentos: AMSU-A1/A2, AVHRR 
e ISCR. El MHS ya está en funcionamiento en numerosos satélites de observación 
terrestre desde el 2005. 
 
3.12.9. IASI 
 
El interferómetro atmosférico de infrarrojo (IASI) [44] es probablemente un 
de los instrumentos más avanzados que se tratan en este apartado. Es capaz de 
enviar datos de alta precisión y resolución de la temperatura atmosférica y la 
humedad, lo que permite mejorar las previsiones meteorológicas. 
ISAI es un espectrómetro que funciona usando la transformada de Fourier, 
basado en un interferómetro de Michelson acoplado a un sistema de imagen 
integrado que observa y mide la radiación infrarroja emitida desde la Tierra. 
Este instrumento europeo también está destinado a proporcionar una gran 
cantidad de datos sobre los diversos componentes de la atmósfera para mejorar 
nuestra comprensión de los procesos atmosféricos y las interacciones entre la 
química atmosférica, el clima y la contaminación. Además, el IASI proporciona 
datos sobre la emisividad de la superficie de la Tierra y la temperatura superficial 
del mar. 
 
3.12.10. GRAS 
 
GRAS (receptor global del sistema de navegación por satélite para el 
sondeo atmosférico) [45] es un nuevo receptor del GNSS Europeo (Sistema 
Global de Navegación por Satélite) que funciona como una sonda atmosférica. 
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Además, proporciona observaciones de la temperatura atmosférica y la humedad 
para mejorar la predicción meteorológica y vigilancia del cambio climático. 
GRAS utiliza la ocultación de radio3 para medir perfiles verticales de 
temperatura atmosférica y la humedad mediante el seguimiento de las señales 
recibidas de una constelación de satélites de navegación GPS.  
El instrumento GRAS proporcionar 500 perfiles atmosféricos precisos por 
día, que se integran en modelos numéricos de predicción del tiempo (PNT) para 
mejorar la precisión de los pronósticos. 
 
3.12.11. ASCAT 
 
El ASCAT [46] es uno de los instrumentos europeos de nueva generación 
que se usa para determinar la información sobre el viento, que permita mejorar la 
predicción del tiempo y la investigación del clima. Los datos de ASCAT también 
sirven para otras aplicaciones, como la observación terrestre, la formación del 
hielo marino, el espesor del hielo de los polos y la humedad del suelo. 
ASCAT utiliza el radar para medir la retro-dispersión electromagnética de 
la superficie del océano, de la cual se pueden derivar datos sobre velocidad y 
dirección del viento. El principio de medición se basa en el hecho de que los 
vientos sobre el mar causan disturbios a pequeña escala de la superficie del mar, 
que modifican sus características de retro-dispersión de una manera particular. 
 
3.12.12. GOME-2 
 
El GOME-2 [47] se encarga de analizar el seguimiento a largo plazo del 
ozono atmosférico iniciado por GOME en ERS-2 y SCIAMACHY de Envisat. Es 
capaz de proporcionar datos en tiempo real para su uso en la predicción de la 
calidad del aire. En la Figura 23 se muestra una fotografía del instrumento. 
 
                                                          
3 La ocultación de radio se basa en el hecho de que cuando las ondas de radio pasan a 
través de la atmósfera, éstas se refractan a lo largo de la trayectoria atmosférica. El grado 
de refracción depende de los gradientes de densidad del aire, que a su vez dependen de 
la temperatura y vapor de agua. Por lo tanto, la medición del ángulo refractado contiene 
información acerca de estas variables atmosféricas. 
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Figura 23. Espectrómetro GOME-2 [47] 
 
Los diferentes gases en la atmósfera absorben distintas longitudes de onda 
de la luz. GOME-2 está diseñado para explotar este hecho mediante la captura de 
la luz reflejada de la superficie y la atmósfera de la Tierra y su división en diferentes 
longitudes de onda para revelar las líneas de absorción, que corresponden a 
ciertos gases presentes en la muestra observada. GOME-2 distingue entre 
concentraciones de ozono en la atmósfera, así como dióxido de nitrógeno, dióxido 
de azufre, otros gases y la radiación ultravioleta. Estos datos son fundamentales 
para el control de la capa de ozono estratosférico y los contaminantes 
atmosféricos para mantener un control sobre la salud de la atmósfera de la Tierra. 
 
3.12.13. Masa del subsistema 
 
Se han calculado las masas del resto de los subsistemas por lo que, 
teniendo en cuenta que la masa de separación del satélite fue uno de los 
parámetros de diseño, se ha estimado la masa de la carga de pago. Con dicha 
estimación: 
𝑀𝑃𝐿 = 1050,68 𝑘𝑔 (78) 
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4. RESULTADOS 
 
En este apartado se muestran los resultados más importantes obtenidos 
en los anteriores puntos. Primero, se muestran los resultados de la órbita de la 
constelación, y más adelante los resultados de cómo tiene que ser cada uno de 
los satélites que forman la constelación. 
 
4.1. Control de órbita 
 
Se requerirá seleccionar el tipo de motor que se va a usar. Atendiendo a 
sus prestaciones, se ha decidido que se va a usar un sistema líquido bipropulsante 
de 𝑁2𝑂4/𝑀𝑀𝐻 para poder integrar todos los equipos en un mismo sistema 
propulsivo. Un sistema propulsivo como éste deberá estar presurizado con gas, 
que será Helio. 
Para que el subsistema pueda acometer todas las funciones con un mismo 
sistema propulsivo, se deberán integrar dos métodos propulsivos distintos: el 
motor de apogeo, para las operaciones orbitales más relevantes, y una serie de 
impulsores para las operaciones de control orbital. Las características del motor 
elegido para el satélite se resumen en la Tabla 28. 
Tabla 28. Características del motor 
Motor DM/LAE 
Empuje nominal (N) 4,45·104 
Impulso específico (s) 315 
Propulsantes 𝑁2𝑂4 / 𝑀𝑀𝐻 
Vida útil (s) 15000 
Peso (kg) 4,54 
 
 En cuanto a los impulsores, se ha elegido un modelo de la empresa CASC 
SPACE PRODUCTS, cuyas características principales se resumen en la Tabla 29. 
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Tabla 29. Características de los impulsores 
Impulsor 
Empuje nominal (N) 10 
Impulso específico (𝑵 · 𝒔/𝒌𝒈) 2800 
Ratio de mezcla 1,65 
Presión en la cámara 0,9 𝑀𝑃𝑎 
Peso (kg) 0,5 
 
4.2. Masas del satélite 
 
La estimación las masas de cada uno de los subsistemas se ha realizado 
mediante fórmulas, gráficas y tablas extraídas de [6]. Los dos parámetros de 
diseño que han necesitado para poder usar dichas fórmulas y tablas han sido la 
masa inicial del satélite y su sistema de estabilización. Los resultados obtenidos 
se esquematizan en la Figura 24, que ha sido elaborada usando un código que se 
muestra en el Anexo B. 
 
Figura 24. Estimación inicial de masas 
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4.3. Vehículo inyector 
 
De entre los vehículos inyectores que se pueden usar actualmente se ha 
elegido Soyuz 2. Se ha seleccionado por tratarse de un lanzador muy usado en el 
campo europeo, aunque su procedencia es rusa. Es un cohete con una gran 
capacidad para insertar satélites en órbita baja y con la facilidad del lanzamiento 
desde la base de Kourou, en la Guayana Francesa. 
 
4.4. Subsistema de energía 
 
En general el subsistema de energía cuenta con tres elementos 
principales: las fuentes de energía primaria y secundaria y un sistema de control 
y distribución. 
La potencia de diseño del satélite será igual a 𝑃𝑑  =  10000 𝑊. Dicho valor 
es la potencia que consumirá el satélite cuando use la fuente de energía primaria 
y se corresponde con la suma de la necesaria para el funcionamiento de los 
distintos equipos y la encargada de recargar las baterías. Teniendo en cuenta que 
cuando se estén usando las baterías no aparecerá la contribución de recarga y se 
procurará reducir la demanda de energía, se podrá suponer que en los periodos 
de eclipse se precisará una potencia inferior a 10000 𝑊. Atendiendo a los distintos 
modos de operación de algunos satélites semejantes al proyectado, se estima que 
la potencia que deberá suministrarse durante los periodos de eclipse será un 10% 
menor de la de diseño. Así, se tendrá: 
𝑃𝑑 = 10000 𝑊 (79) 
𝑃𝑒 = 9000 𝑊 (80) 
 
 Paneles solares: se va a usar como material semiconductor 
para los paneles el Multijunction GaInP/GaAs. Sus dimensiones 
serán 𝐴𝑝 = 42,78 𝑚
2 en dos paneles. 
 
 Baterías: se van a usar dos baterías, con las siguientes 
características: Ión de Litio, de 184,32 𝑘𝑔. 
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4.5. Control de actitud 
 
El subsistema diseñado tendrá: 
 Sensores: se han seleccionado dos sensores de Tierra y un 
sensor de Sol. Los primeros serán utilizados para determinar la 
actitud según los ejes de cabeceo (pitch) y de balance (roll), 
mientras que el sensor solar otorgará una medida de la actitud 
según el eje restante de guiñada (yaw). Este conjunto será 
completado con una plataforma secundaria formada por tres 
giróscopos, destinados a ofrecer primeras estimaciones de la 
actitud para ser refinadas mediante los sensores de la 
plataforma principal. 
 
 Actuadores: el subsistema va a constar de impulsores de bajo 
empuje, 2 ruedas de momento y 3 ruedas de inercia formando 
un triedro alrededor del eje Y. 
 
4.6. Control térmico 
 
El control térmico de un satélite tiene como principales objetivos: 
 Asegurar que los distintos equipos se mantengan, durante toda 
su vida, en el rango de temperaturas fijadas por sus 
especificaciones. 
 
 Asegurar en la estructura del satélite una uniformidad de 
temperatura suficiente, sobre todo en los casos en los que la 
estabilidad dimensional y de alineación sean muy importantes. 
Para lograr este acometido se contará con elementos pasivos y activos. El 
satélite estará equipado con: 
 Pasivos: Recubrimientos superficiales y aislamientos térmicos. 
 Activos: Calentadores y radiadores. 
 
4.7. Cálculo estructural 
 
La estructura básica, como la de muchos de los satélites de observación 
terrestre estabilizados en tres ejes (ver código Anexo B), será un cilindro central 
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rodeado de cuatro placas en forma de cruz y cuatro más, laterales, que encierran 
a la estructura interna. Además, tendrá tapas en los dos extremos y otra que se 
encargará de dividir a la parte interna en dos. 
Tanto el cilindro central como las placas estarán hechas de Aluminio 7075 
T6 y deberán tener un espesor de más de 4 milímetros. El material seleccionado 
es típico en aplicaciones espaciales, ya que reúne unas propiedades muy 
interesantes con un peso moderado, facilidad de fabricación y un buen precio. El 
cilindro suele usarse como núcleo central del sistema estructural por ser capaz de 
soportar los esfuerzos de torsión a los que se ve sometido el satélite. 
Por su parte, las placas de aluminio interiores tienen como misión soportar 
los esfuerzos de cortadura, mientras que el objetivo de las exteriores es, 
principalmente, proteger a los equipos interiores del satélite y dar forma al 
conjunto. La placa horizontal interna va a servir para dividir el espacio en dos 
partes y aislar térmicamente la parte baja, en la que irán alojadas las baterías. 
Las dimensiones vendrán impuestas por la cantidad de propulsante que se 
vaya a cargar, ya que los depósitos irán alojados en el espacio que quede entre 
el cilindro central y las placas que conformen el cubo.  
 
4.8. Telemedida, telemando y comunicaciones 
 
La sección de radio frecuencia incluye los siguientes elementos: 
 Una antena omnidireccional de banda S a partir de dos antenas 
orientadas del satélite. 
 Dos transpondedores de banda S,  con capacidad de  transmisión 
y de recepción cada uno. 
 Una antena de bocina de banda Ku. 
 Dos receptores de banda Ku. 
 Cuatro transmisores de banda Ku. 
 Un triplexer. 
 Cableado y acopladores de radiofrecuencia. 
 
La sección de procesado de datos incluye los siguientes elementos: 
 La unidad central de interfaces (CIU) 
 Las unidades remotas de interface (RIU) 
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 Los dos buses redundantes del procesador de datos de abordo 
(OBDH) 
 La  interface con la carga de pago (PIU) 
 
La sección de procesado de datos llevará a cabo la decodificación y la 
distribución de los comandos y los datos recibidos de las estaciones de tierra. 
Además se encargará de la adquisición de la información de a bordo, de su 
tratamiento y de su transmisión a tierra, y será capaz de proporcionar la 
computación necesaria para la gestión y ejecución de los programas de aplicación 
y la sincronización de los procesos y operaciones de a bordo. 
En la Tabla 30 se resumen las principales características del sistema de 
telemedida y telemando. 
 
Tabla 30. Resumen de características del sistema 
UNIDAD DE TELEMEDIDA UNIDAD DE TELECOMANDO 
Unidad con completa redundancia Unidad con completa redundancia 
Velocidad de 2000 bits/s Velocidad de 250 bits/s 
Frecuencia S: 2 GHz Frecuencia S: 2 GHz 
Frecuencia Ku: 13 GHz Frecuencia Ku: 13 GHz 
Capacidad para trabajar con modos 
normal y dwell simultáneamente 
Sistema de encriptado 
Capacidad de telemetría y adquisición 
simultáneas 
Capacidad de telecomando y 
adquisición simultáneas 
Modulación: PCM, BPSK y PM Modulación: PM 
 
4.9. Instrumentos 
 
Para poder llevar a cabo su misión, el satélite estará dotado de los 
siguientes instrumentos, algunos de ellos muy usados en sistemas de observación 
terrestre: 
 ISS-RapidScat 
 AMSU-A1/AMSU-A2 - Advanced Microwave Sounding Units 
 HIRS/4 - High-resolution Infrared Radiation Sounder 
 AVHRR/3 - Advanced Very High Resolution Radiometer 
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 A-DCS - Advanced Data Collection System 
 SEM-2 - Space Environment Monitor 
 SARP-3 - Search And Rescue Processor 
 SARR - Search And Rescue Repeater 
 MHS - Microwave Humidity Sounder 
 IASI - Infrared Atmospheric Sounding Interferometer 
 GRAS - Global Navigation Satellite System Receiver for 
Atmospheric Sounding 
 ASCAT - Advanced SCATterometer 
 GOME-2 - Global Ozone Monitoring Experiment-2 
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5. CONCLUSIONES 
 
En primer lugar se debe destacar que esta constelación de satélites es el 
resultado de la primera iteración del proceso de diseño y que deberá ser 
optimizado mediante un proceso iterativo. 
A continuación se presentan una serie de conclusiones y recomendaciones 
extraídas del diseño de los satélites: 
 A lo largo de los distintos apartados del proyecto se demuestra 
que las especificaciones básicas han sido logradas. 
 
 Ésta es una constelación de satélites en órbita heliosíncrona 
dedicados exclusivamente a la observación terrestre, lo que 
permite una mayor cobertura de la Tierra y permite monitorizar 
cualquier punto de interés. 
 
 Al ser una órbita baja terrestre, el cohete Soyuz 2 encargado de 
la puesta en órbita del satélite permite una reducción de la masa 
necesaria de propulsante y de los costes de lanzamiento 
respecto a otros tipos de órbitas usadas para satélites de 
observación terrestre. 
 
 El uso de un sistema propulsivo unificado químico de 𝑀𝑀𝐻 y 
𝑁2𝑂4 permite la reducción de masa y de costes del subsistema 
propulsivo ya que éste puede ser utilizado tanto para el control 
de posición como de actitud del satélite. 
 
 El uso de células solares de arseniuro de galio (GaAs), más 
eficientes que otros tipos de células, permite paneles solares de 
menores dimensiones para conseguir una determinada 
potencia eléctrica. 
 
 La utilización de baterías de sulfuro de sodio (𝑁𝑎2𝑆) ha 
permitido la reducción másica del subsistema de potencia. 
 
 La redundancia de los elementos y equipos críticos del satélite 
asegura el éxito de la misión. 
El siguiente paso a seguir, como se ha hecho un diseño preliminar, es 
hacer un diseño más detallado de cada subsistema, y un análisis más profundo 
de la propia constelación: simular la cobertura, transmisiones, etc.  
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6. IMPACTO MEDIOAMBIENTAL 
 
El impacto ambiental es el efecto que produce la actividad humana sobre 
el medio ambiente. En la actualidad, el cuidado de la Tierra es un tema de gran 
repercusión mundial ya que de ello depende el futuro del planeta, de la humanidad 
y de millones de especies vegetales y animales. Por este motivo, es importante 
hacer un estudio de la repercusión medioambiental que va a conllevar el diseño, 
evaluación, fabricación, test y operación del satélite de estudio. 
La fase de lanzamiento del satélite es la que más va a afectar al medio 
ambiente ya que se necesita una gran cantidad de propulsante, muchas veces 
tóxicos, para conseguir el impulso necesario para poner al satélite en órbita. Si se 
intenta buscar un lugar de lanzamiento de latitud cercana a cero, permitirá 
conseguir cualquier inclinación orbital, lo que conllevará un ahorro en la cantidad 
de propulsante requerida para poner al satélite en la órbita nominal de operación. 
Para el lanzamiento de un satélite, se requiere una amplia infraestructura 
terrestre y el soporte social asociado (carreteras, potencia, hoteles, escuelas, 
hospitales), lo que conlleva la necesidad de nuevas construcciones. 
El diseño del satélite de estudio también es de gran importancia para el 
medio ambiento. La proyección y construcción de un satélite dedicado a la 
observación terrestre, permite recoger diferentes datos de la atmosfera, que luego 
se usarán para analizar los niveles de gases tóxicos que hay presentes en nuestro 
planeta. 
En la actualidad, el problema de la basura espacial es de gran importancia 
ya que se calcula que el número de estos restos aumenta a un ritmo de, 
aproximadamente, un 5% cada año, y supone una amenaza creciente para los 
equipos y personas en órbita terrestre. Un añadido del satélite de estudio es la 
órbita en la que se encuentra: cuando se acabe la vida útil del satélite, al ser una 
órbita baja terrestre éste se verá afectado por la resistencia de la atmósfera, y 
poco a poco irá perdiendo altura hasta que acabe quemándose en las capas más 
externas del planeta. 
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A. BUDGET 
 
En el presente apartado se desglosará el budgets de comunicaciones del 
satélite. 
 
 
Figura 25. Downlink Link Budget 
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Figura 26. Uplink Link Budget 
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B. Códigos MATLAB 
 
%%%%%%       Cobertura.m           %%%%%  
% Este programa calcula la cobertura que tendrá un satélite 
% para una longitud de operación dada 
% 
% CONSTANTES: 
% 
R_LEO = 700e3;  
R_T = 6378e3;  
h = R_LEO - R_T;  
longitud = 57*pi/180;  
latitud = 0*pi/180;  
% 
% CÁLCULOS: 
% 
% Mapa de la Tierra 
figure; 
load coast 
axesm mollweid 
framem('FEdgeColor' ,'blue' ,'FLineWidth' ,0.5) 
plotm(lat,long,'LineWidth' ,1,'Color' ,'blue' ) 
hold on; 
% Cobertuta 
Azimut = 0:0.5:180; 
landa_0 = acos(R_T/(R_T+h));  
landa_0_deg = landa_0*(180/pi);  
rho_deg = asin(R_T/(R_T+h))*(180/pi); 
tamano = size(Azimut,2); 
% Bucle para hallar las longitudes y latitudes que abarca el 
satelite 
for jj =1:tamano 
phi(jj,1) = asin(cos(landa_0)*sin(latitud 
)+sin(landa_0)*cos(latitud)* ... 
cos(Azimut(jj)*(pi/180))); 
phi_deg(jj,1) = phi(jj,1)*(180/pi); % grados 
delta_landa(jj,1) = acos((cos(landa_0)- 
sin(phi(jj,1))*sin(latitud))/ ... 
(cos(phi(jj,1))*cos(latitud))); 
delta_landa_deg(jj,1) = delta_landa(jj,1)*180/pi; % grados 
longitud_d(jj,1) = (longitud+delta_landa(jj,1))*(180/pi); 
latitud_d(jj,1) = phi_deg(jj,1); 
end 
longitud_f = longitud*(180/pi)-(longitud_d-(longitud)*(180/pi)); 
% Dibujo de las coberturas 
plotm(latitud_d(:,1),longitud_d(:,1), 'm-' ); 
plotm(latitud_d(:,1),longitud_f(:,1), 'm-' ); 
hold off; 
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%%%%%     Masas.m     %%%%% 
% CONSTANTES: 
M_SEP = 5000; % kg 
V_aGTO = 1.5997; % km/s 
V_LEO = 3.0747; % km/s 
i = 5.2; % º 
C_long = 0.46; % m/s 
C_inc = 107.30; % m/s 
Isp = 297; % s 
g = 9.81; % m/s2 
%% CÁLCULOS: 
%% Masa estructural 
M_ST = 0.087*M_SEP; 
% Masa del sistema propulsivo 
AV_trans = 1000*sqrt(V_aGTO^2+V_LEO^2-
2*V_aGTO*V_LEO*cos(i*pi/180)); 
AV_long = C_long*3652/97; 
AV_incl = C_inc*3652/861.4; 
AV_total = AV_trans + AV_long + AV_incl; 
syms M_PROP 
E1 = AV_total - Isp*9.81*log(M_SEP/(M_SEP-M_PROP)); 
[M_PROP] = solve(E1); 
M_PROP = double(M_PROP); 
M_UB = 0.084*M_PROP; 
M_PS = M_UB+M_PROP; 
% Masa del susbsistema de control de órbita y actitud 
M_AS = 65+0.022*(M_SEP-700); 
% Masa del susbsistema termico 
syms M_BOL 
E2 = AV_trans - Isp*9.81*log(M_SEP/M_BOL); 
[M_BOL] = solve(E2); 
M_BOL = double(M_BOL) 
M_T = 0.032*M_BOL 
% Masa comunicaciones y del subsistema electrico 
M_SE_PL = M_SEP-(M_ST+M_PS+M_AS+M_T); 
% La estimacion inicial de masas es la siguiente. 
fprintf('\n'); 
disp ('Parámetros Iniciales del Satélite') 
disp(' ') 
disp('Subsistema estructural'); 
M_ST = M_ST 
disp(' ') 
disp('Subsistema propulsivo'); 
disp('Propulsante'); 
M_PROP = M_PROP 
disp('Masa seca del subsistema'); 
M_UB = M_UB 
disp('Masa Total del subsistema de propulsión'); 
M_PS = M_PS 
disp(' ') 
disp('Subsistema de Control de Órbita y Actitud'); 
M_AS = M_AS 
disp(' ') 
disp('Subsistema termico'); 
M_T = M_T 
disp(' ') 
disp('Subsistema electrico y de comunicaciones'); 
M_SE_PL = M_SE_PL 
disp(' ') 
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%%%%%%%%%%%%% Función cilindro  %%%%%%%%% 
% 
function [ I ] = cilindro( r,l,m,str) 
% Calcula el momemto de inercia de un cilindro segun su eje  
%respecto de unos ejes con centro su centro de masas. 
% ENTRADAS: r: radio 
%           l: longitud 
%           m: masa del elemento 
%           str: selector de eje de salida. Y para eje cilindro 
  
switch str 
    case 'x' 
        I = m/12*(3*r^2+4*l^2); 
    case 'y' 
        I = m/2*r^2; 
    case 'z' 
        I = m/12*(3*r^2+4*l^2); 
    otherwise 
        I =[]; 
end 
 
 
 
 
 
%%%%%%%%%%%%%%    control.m    %%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% 
% 
% Este programa realiza el estudio de la estabilidad de  
% un eje principal del satelite mediante el método del 
% lugar de las raíces 
% 
% DATOS: 
% 
% Eje a estudio 
eje = 3; 
% 
% Inercia en ejes principales 
I = [19400 3910 17800]; 
I = I(eje); 
tau_s = 0.01; % retardo del sensor, IRES 5ms  
tau_w = 0.7; % retardo de la rueda 1s 
Kw = 20; % ganancia de la rueda 
% 
% DATOS DEL CONTROLADOR 
sizcon = 3; %  1: proporcional (P) 
            %  2: proporcional derivativo (PD) 
            %  3: proporcional derivativo intergrador (PID) 
close all    
% 
%CÁLCULOS: 
% 
switch sizcon 
    case 1 % (P) 
        Kc = 1; 
        num = [1]; 
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        deno = [tau_s*tau_w (tau_s+tau_w) 1 0]; 
        K = Kw*Kc/I  
    case 2 % (PD) 
        Kc1 =[700];  
        a = 10;  
        Kc2 =Kc1*a; 
        num = [a 1]; 
        deno = [tau_s*tau_w (tau_s+tau_w) 1 0]; 
        K = Kw*Kc1/I  
    case 3 % (PDI) 
        Kc3 = [125]; 
        a = 1; 
        b = 1;  
        Kc2 = a*Kc3; 
        Kc1 = b*Kc3; 
        num = [a b 1]; 
        deno = [tau_s*tau_w (tau_s+tau_w) 1 0 0]; 
        K = Kw*Kc3/I  
end    
% 
% RESULTADOS: 
% 
% BUSQUEDA DE LAS RAICES 
% 
 rlocus(num,deno);title('Lugar de las raíces'); 
% 
% LAZO CERRADO 
% 
[numCL, denCL] = cloop((K)*num, deno); 
% 
% RESPUESTA A ENTRADA ESCALÓN  
figure 
step(numCL,denCL);title('Respuesta a una entrada escalón'); 
%  
% RESPUESTA A IMPULSO  
figure 
impulse(numCL,denCL);title('Respuesta a un impulso'); 
% 
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C. PRESUPUESTO DEL PROYECTO 
 
La Tabla 31 muestra el presupuesto dedicado a la investigación, el 
desarrollo, el testeado, la evaluación, el lanzamiento y la operación del satélite 
durante su vida operativa. Para la estimación del presupuesto se han utilizado 
unas ecuaciones experimentales extraídas de [6], las cuales han sido obtenidas a 
partir del estudio de costes de un gran número de satélites. 
Dado que el proyecto es la creación de una constelación, se necesita una 
curva de aprendizaje. La curva de aprendizaje es una técnica matemática para 
obtener las mejoras de productividad que se producen a un mayor número de 
unidades. Esto incluye la reducción de costes debido a las economías de escala, 
el tiempo de configuración y el aprendizaje humano. El coste total de producción 
de 𝑁 (6 satélites) se modela como: 
𝐶𝑜𝑠𝑡𝑒 𝑑𝑒 𝑝𝑟𝑜𝑑𝑢𝑐𝑐𝑖ó𝑛 = 𝑇𝐹𝑈 · 𝐿 (81) 
donde: 
𝐿 = 𝑁𝐵 (82) 
𝐵 = 1 −
ln (
100%
𝑆𝑎
)
ln(2)
 (83) 
 
𝑇𝐹𝑈 es el coste teórico del primer satélite, 𝐿 es el factor de la curva de 
aprendizaje y 𝑆𝑎 es la pendiente de la curva de aprendizaje en porcentaje. Para 
un número de satélites inferiores a 10, se recomienda aplicar un 95% de pendiente 
de curva. 
Tabla 31. Presupuesto de investigación, desarrollo, test y operación 
INGENIERÍA DE SISTEMAS 
Definición Coste Total (M€) 
Subsistema Estructural 38,00 
Subsistema de Control Térmico 33,00 
Subsistema de Potencia 64,00 
Subsistema de Telemetría y Telemando 29,00 
Subsistema de Determinación y Control de Actitud 44,00 
Subsistema Propulsivo 23,00 
Carga de Pago 25,00 
TOTAL 256,00 
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INTEGRACIÓN, ENSAMBLAJE Y TEST 
Definición Coste Total (M€) 
Integración 20,00 
Ensamblaje 21,00 
Test 15,00 
TOTAL 56,00 
 
DISEÑO DE MISIÓN 
Definición Coste Total (M€) 
Diseño de la Misión 70,00 
 
EQUIPO DE SOPORTE TERRESTRE 
Definición Coste Total (M€) 
Equipo de Soporte Terrestre 28,00 
 
LANZAMIENTO Y OPERACIONES ORBITALES 
Definición Coste Total (M€) 
Lanzamiento 90,00 
Operaciones Orbitales 60,00 
TOTAL 150,00 
 
PRESUPUESTO TOTAL CONSTELACIÓN 
TOTAL 560,00 M€ 
 
 
 
 
 
